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Resum
El objetivo de este trabajo es la modelización de un planeador mediante una 
aplicación  de  diseño  asistido  por  ordenador  a  partir  de  sus  planos  de 
construcción  para  efectuar  posteriormente  un  análisis  aerodinámico  y 
estructural con aplicaciones de simulación computacional. 
 
En  este  documento  se  detalla  el  proceso  de  modelización  del  planeador 
mostrando  las  técnicas  empleadas  para  la  resolución  de  los  distintos 
problemas particulares que plantea la modelización de un aerodino. También 
se  muestran  las  estrategias  de  preparación  del  modelo  obtenido  para  una 
simulación computacional, tanto aerodinámica como mecánica.
Se comentan los resultados obtenidos a partir de ambos análisis mostrando 
los sucesos más interesantes de los resultados e intentando en todo momento 
la  justificación  de  los  mismos.  Finalmente,  se  proponen  modificaciones  al 
proceso  de  construcción  del  planeador  como  conclusión  de  los  resultados 
obtenidos.
Adicionalmente,  se  adjuntan  diversos  anexos  en  los  que  se  expone  los 
conceptos  físicos  intervinientes  en  las  simulaciones  computacionales,  así 
como los planos empleados en la modelización del planeador.
Title: CAD  modelisation  and  aerodynamic  and  structural  analysis  of  the 
sailplane Fauvel AV-22
Author:  Xavier Borrell Rodríguez
Director: Francisco Zárate Araiza
Date:  July, 15th 2010
Overview
The main goal of this work is modelling a glider by means of a computer-aided 
design application starting from the construction blue prints. Once the model is 
created, an aerodynamic and structural analysis will be carried out.
 
In  this  document  the  modelling  process is  described in  detail,  showing  the 
different techniques used for a correct CAD. Also the computing strategies for 
the aerodynamic and structural analysis are presented.
 
The  results  obtained  from  both  analyses  are  comment,  showing  the  most 
interesting results and explaining it from a physical point of view. Finally, as a 
conclusion, some modifications are proposed to the structural and aerodynamic 
design.
 
Additionally, the set of blue prints and some physics and mathematics aspects 
of the simulations carried out are presented in this work as an appendix.
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de mi abuela. Agradezco el  amor que me dió 
durante toda mi infancia y adolescencia.
Dedico  también  este  trabajo  a  mi  família  y  a 
todas las personas que quiero.
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INTRODUCCIÓN
La idea de realizar este trabajo surgió al final del pasado curso. El objetivo era 
realizar un Trabajo de Fin de Carrera que me permitiera profundizar en los 
temas que más me interesaron a lo largo de la carrera con la finalidad también 
de enfocar estudios posteriores hacia estos intereses. Así que en este trabajo 
me he ocupado especialmente de perfeccionar mis habilidades en el Diseño 
Asistido por Ordenador (CAD) modelando un planeador a partir de sus planos 
de  construcción  y  a  hacer  simulaciones  computacionales  de  dicho  modelo. 
Todo lo que he hecho en este trabajo supera todo lo que había hecho hasta el 
momento en los temas mencionados.
El presente trabajo ha sido fruto de muchos meses de trabajo (prácticamente 
un  curso  académico)  y  en  él  se  tratan  temas  diversos,  desde  ecuaciones 
fundamentales de dinámica de fluidos y elasticidad hasta métodos de análisis 
numérico utilizados para la resolución de las ecuaciones fundamentales. Por 
ello, dada la heterogeneidad de los temas tratados, he decidido estructurar el 
trabajo mediante el siguiente índice.
Capítulo 1: Alas volantes de Charles Fauvel
Capítulo 2: Modelización CAD del planeador AV-22
Capítulo 3: Resultados del análisis aerodinámicos
Capítulo 4: Resultados del análisis estructural estático
Capítulo 5: Conclusiones finales y propuestas de mejora
Anexo 1: Glosario de términos.
Anexo 2: Teoría de dinámica de fluidos
Anexo 3: Teoría de elasticidad
Anexo 4: Particularidades de los problemas de CFD
Quiero hacer un agradecimiento a las siguientes personas e instituciones que 
han colaborado en la realización de este trabajo:
El principal agradecimiento es para el Dr. Francisco Zárate Araiza, investigador 
del CIMNE  (Centro Internacional de Métodos Numéricos en Ingeniería) y el Dr. 
Eugenio  Oñate,  director  del  mismo  departamento.  Ellos  me  facilitaron  las 
herramientas  informáticas  necesarias  para  finalizar  la  modelización  de  la 
aeronave y su posterior simulación. 
Quiero agradecer también a M. Christian Ravel  del  Musée Régional de l'Air 
d'Angers y presidente honorífico de la GPPA (Groupement pour la Préservation 
du Patrimoine Aéronautique) por haberme facilitado los planos de construcción 
del planeador Fauvel AV-22 que ha sido empleado en este trabajo, a cambio de 
una copia de mi trabajo a la finalización del mismo.
Agradezco  también  la  ayuda  del  profesor  de  Aerodinámica  Jordi  Gutiérrez 
Cabello por su ayuda en dudas de Mecánica de Vuelo que surgieron durante el 
trabajo.
Modelización CAD y análisis aerodinámico y estructural del planeador Fauvel AV-22                                                       2  
Quiero agradecer particularmente a José Navarrete, estudiante de Ingeniería 
Aeronáutica  en  la  Universidad  Politécnica  de  Madrid,  por  su  enorme 
colaboración en los problemas que me surgieron a la hora de interpretar los 
planos y  también por  sus  valiosos consejos  en  la  modelización  CAD de la 
aeronave.
Finalmente,  agradecer  a  mi  familia  el  apoyo  que  me  han  dado  durante  la 
realización de este largo trabajo.
Modelización CAD y análisis aerodinámico y estructural del planeador Fauvel AV-22                                                       3  
CAPÍTULO 1. ALAS VOLANTES DE CHARLES FAUVEL
1.1. Conceptos generales
Charles Fauvel, diseñador de la aeronave que ha sido objeto de estudio en 
este trabajo constituyó  el  principal  impulsor  francés del  vuelo sin  motor  del 
pasado siglo y uno de los principales responsables de la difusión del concepto 
de  ala  volante  a  principios  de  los  años  30  junto  a  otros  investigadores 
norteamericanos y alemanes como Jack Northrop y los hermanos Horten.
En todos ellos,  la  principal  motivación  a la  hora de  romper  con el  habitual 
diseño de un aeroplano típico adaptado a un régimen de vuelo subsónico fue el 
hecho de querer maximizar la autonomía de la aeronave lo que sólo puede 
lograrse minimizándose los efectos de la resistencia aerodinámica*1, y de forma 
más específica,  reduciéndose aquella resistencia que se genera sólo por el 
hecho intrínseco de crear sustentación, es decir, la resistencia inducida*.
Actualmente conocemos formas más óptimas de reducir la resistencia inducida 
propia y exclusiva de las alas finitas, aunque a finales de los años 20, la idea 
más extendida era la de construir alas con un elevado alargamiento* (técnica 
que  todavía  se  emplea  en  la  construcción  de  planeadores).  No  obstante, 
Fauvel  decidió  emplear  otro  método que le  permitiera reducir  la  resistencia 
inducida sin tener que alargar de modo indefinido el ala, con los problemas que 
ello conlleva. Por ello, Fauvel decidió reducir la longitud del fuselaje, eliminar el 
estabilizador horizontal y emplear alas de alargamiento moderado (entre 10 y 
12  en  sus  principales  diseños).  Con  ello  consiguió  reducir  la  resistencia 
inducida*, pero también la parásita*. La estabilidad longitudinal fue entonces 
asumida por las alas formadas por perfiles aerodinámicos autoestables* lo que 
permitió  reducir  la  resistencia  tanto  parásita  como  inducida  creada  por  el 
estabilizador horizontal.  Asimismo, la estabilidad lateral se lograba gracias a 
ángulos de diedro del orden de 5º mientras que la estabilidad direccional se 
mantenía gracias a una gran deriva vertical que compensaba la corta distancia 
del fuselaje. 
Fig. 1.1 Ala Volante Fauvel AV-22
1Todos los términos seguidos de un asterisco constituyen conceptos definidos en el Anexo 1
Modelización CAD y análisis aerodinámico y estructural del planeador Fauvel AV-22                                                     4  
Charles Fauvel logró emplear el concepto de ala volante con gran maestría en 
el  mundo de la  aviación  deportiva  ya  que sus  aparatos  destacaron por  su 
ligereza y economía. La reducción de elementos estructurales en el fuselaje, el 
empleo de maderas ligeras y el  alargamiento moderado del ala supone una 
elevada reducción de su peso. Asimismo, la construcción en maderas ligeras 
adecuadas a la construcción aeronáutica no solamente permite una estructura 
más ligera sino que también reduce los costes de construcción del aparato al 
no tener que emplear costosas aleaciones metálicas ultraligeras.
El modelo de aeronave sobre el que se ha elaborado el siguiente trabajo es el 
AV-22,  que  corresponde  al  acrónimo  Aile  Volante  22.  Este  modelo  es  un 
híbrido  entre  ala  volante  y  planeador  ya  que  posee  las  características  de 
ambos tipos de aeronave. Su alargamiento de 10,4 es reducido comparado con 
los  valores  comprendidos  entre  20  y  30  que  suelen  tener  la  mayoría  de 
planeadores. Por otro lado, no es una ala volante propiamente dicha puesto 
que no se alberga a la tripulación dentro de la misma estructura del ala, sino 
que Fauvel decidió crear un pequeño fuselaje para dos tripulantes.
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CAPÍTULO 2. MODELIZACIÓN CAD DEL PLANEADOR 
AV-22
2.1. Introducción
Tal como se mencionó en la introducción y como sugiere el título del trabajo, la 
parte de modelización ha sido uno de los pilares fundamentales del mismo, y 
de hecho la tarea más costosa en tiempo. 
En  este  trabajo  se  ha  alcanzado  un  nivel  de  exactitud  muy  elevado  en  la 
modelización de la estructura de las alas del planeador y sin duda alguna ha 
sido uno de los grandes logros del  trabajo.  La modelización se ha hecho a 
partir de los planos de construcción originales, dando prioridad a un desarrollo 
más  exhaustivo  del  ala  del  planeador  puesto  que  es  donde  suceden  los 
fenómenos  aerodinámicos  y  mecánicos  más  relevantes.  Los  planos  de 
contrucción empleados son propiedad del Museo del Aire de Angers y aunque 
me hubiera gustado poder mostrarlos en este trabajo, no me ha sido permitida 
la  exposición  de  los  mismos  puesto  que  el  museo  y  la  asociación  GPPA 
financia parcialmente sus actividades con la venta de este tipo de planos.
La aplicación CAD empleada para la modelización ha sido Catia V5R18. Esta 
aplicación  constituye  actualmente  un  estándar  en  diversos  sectores 
industriales, aunque en sus inicios fue una aplicación destinada a la indústria 
aeronáutica,  creada  y  mantenida  por  el  fabricante  aeronáutico  Dassault 
Systèmes. Catia es una extraordinaria herramienta que va mucho más allá de 
las  necesidades  de  software  necesarias  para  la  modelización.  Una  de  sus 
capacidades actuales más importantes constituye la Gestión del Ciclo de Vida 
del Producto (Product Lifecycle Management, PLM) que consiste en gestionar 
todas las etapas de un produto desde su concepción y diseño iniciales hasta su 
servicio, posteriores mejoras y modificaciónes y su eliminación final. Dado mi 
gran  interés  hacia  las  herramientas  CAD*  y  CAE*,  me  pareció  interesante 
enfocar una parte del trabajo en perfeccionar mis habilidades con Catia.
2.2. Modelización del fuselaje
En primer lugar se modelizó el fuselaje de la aeronave mediante el uso de los 
módulos Generative Shape Design y Wireframe and Surface Design de trabajo 
con superficies, puesto que la modelización de la estructura del fuselaje era 
casi irrelevante para el análisis estructural dadas las reducidas dimensiones del 
mismo en comparación con las dimensiones del ala. Asimismo, la modelización 
estructural  de ambos elementos era inabordable por la complejidad final  del 
posterior análisis y, dado que los fenómenos más relevantes ocurren en el ala, 
se trató con más detalle esa parte.
El proceso de modelización del fuselaje se hizo a partir de los planos de las 
distintas cuadernas que lo integran, reproduciendo su contorno exterior a las 
distancias relativas espcificadas en los planos de construcción. Se procedió 
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después con la zona de la deriva vertical y finalmente con la parte de la vidriera 
de  la  cabina  y  su  unión  con  la  deriva  vertical,  obteniendo  una  estructura 
alámbrica como la siguiente:
Fig. 2.1 Estructura alámbrica del fuselaje
Esta  estructura  alámbrica  se  cubrio  con  superfícies  manteniendo  en  todo 
momento la continuidad de tangencia entre todas ellas. Este es el resultado 
final del Ensamblaje Fuselaje:
Fig. 2.2 Ensamblaje fuselaje completo
2.3. Modelización del ala
La modelización del fuselaje fue un pequeño ensayo antes de proceder a la 
verdadera y compleja parte de este trabajo. La modelización completa del ala 
supuso  unos  tres  meses de trabajo  y  la  integran  un total  de  110 archivos 
CATPart cada uno de los cuales es una parte importante de la misma, sea la 
parte delantera, media o trasera de una cuaderna; o un larguero. Todas estas 
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partes,  una vez  modelizadas a partir  de los planos de construcción,  fueron 
ensambladas en un archivo CATProduct en el que se construyó definitivamente 
el ala mediante la aplicación de restricciones geometricas entre cada una de 
las distintas partes que la integran. Estas restricciones permiten unir las partes 
que la constituyen del mismo modo en que se haría en la realidad. Esta parte 
de la  modelización se ha hecho fundamentalmente mediante el  trabajo con 
sólidos usando los módulos Part Design, Assembly Design y Product Structure.
Aunque el material del que esta formado el avión es madera en su totalidad, la 
asignación de materiales se ha hecho solo con la finalidad de obtener algunas 
imágenes renderizadas del modelo. Posteriormente, en la parte de simulación 
mecánica  se  agregarán  los  materiales  de  un  modo  más  sencillo  que 
exportándolos desde Catia.
Fig. 2.3 Ensamblaje de ala completo
Aprovechando la simetría del modelo solo se modelizó un ala. Las partes que 
la  integran  incluyen  36  cuadernas  divididas  en  3  partes,  7  largueros,  1 
revestimiento que cubre toda su superfície,  un extremo alar y una pequeña 
placa a la altura de la útima cuaderna. A parte, también se modelizaron las 
superfícies de control presentes en el ala y que pueden observarse en la Fig. 
2.3,  como  el  timón  de  profundidad,  el  timón  de  dirección  y  un  pequeño 
compensador detrás del timón de profundidad.
Estos elementos y su estructura interna han sido modelizados con tal grado de 
detalle que una vez hechas todas las piezas que forman el ala completa ha 
sido necesario establecer un árbol de geometría a la hora de ensamblar todos 
los componentes. A continuación se muestra una imagen donde se aprecia el 
modelo del ala sin el revestimiento para permitir la visualización de la estructura 
interna:
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Fig. 2.4 Ensamblaje de ala completo sin revestimiento
2.4. Ensamblaje final
A  partir  de  los  ensamblajes  de  fuselaje  y  ala,  y  de  los  subensamblajes 
formados por las superficies de control, se creó un ensamblaje final con todos 
estos elementos para obtener el modelo final del planeador. Posteriomente, se 
hizo la simetría de dicho ensamblaje final para obtener el modelo definitivo:
Fig. 2.5 Ensamblaje planeador definitivo
Las  imágenes  mostradas  hasta  ahora  son  las  de  diseño  en  Catia.  A 
continuación adjunto algunas imágenes renderizadas de calidad del  modelo 
final  con  los  materiales  correspondientes  asignados  a  las  partes  que  lo 
integran.
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Fig. 2.6 Imagen renderizada del ensamblaje planeador
Fig. 2.7 Imagen renderizada del ensamblaje planeador
Fig. 2.8 Ensamblaje planeador sin revestimiento
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Fig. 2.9 Timón de profundidad
Fig. 2.10 Zona central del ala y spoilers
Fig. 2.11 Alerón y extremo alar
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Fig. 2.12 Extremo alar y placa
Fig. 2.13 Ensamblaje planeador sin revestimiento
Fig. 2.14 Visión general de un ala
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2.5. Árbol de geometría del modelo
La estructuración del árbol de geometría es una de las principales herramientas 
de Catia para la gestión de proyectos grandes en los que el modelo completo 
está  formado  por  un  gran  número  de  partes  individuales  y  creadas 
independientemente.  La  estructuración  general  de  este  trabajo  ha  sido  la 
siguiente:
Fig. 2.15 Árbol de geometría del ensamblaje planeador
Obsérvese que hay un ensamblaje fuselaje y ala, siendo el resto simetrías de 
éstos.  La  Part4.1  corresponde  a  geometría  de  unión  entre  todos  los 
ensamblajes.  A continuación vamos a ver  con mayor  detalle  los principales 
elementos de la geometría.
2.6. Ensamblaje planeador
Fig. 2.16 Árbol de geometría del ensamblaje planeador sin simetría
El Ensamblaje Planeador (Assemblage Planeur) es el principal e integra dos 
subensamblajes,  el  Ensamblaje  Ala  (Assemblage  Voilure)  y  el  Ensamblaje 
Fuselaje (Assemblage Fuselage). Vemos su posición superior en el árbol de 
geometría en la Fig. 2.16.
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2.7. Ensamblaje fuselaje
Fig. 2.17 Árbol de geometría del ensamblaje fuselaje
Este subensamblaje que depende del Ensamblaje Planeador esta formado por 
una sola parte en la que se incluye el conjunto de superfícies creadas a partir 
de la estructura alámbrica del fuselaje, tal como se ha descrito en la sección 
2.2. Obsérvese que en el árbol de geometría se ha mantenido la denominación 
de las partes y ensamblajes principalmente en francés puesto que es el idioma 
usado en los planos.
2.8. Ensamblaje ala
Fig. 2.18 Árbol de geometría del ensamblaje ala
El otro subensamblaje que depende directamente del Ensamblaje Planeador, y 
el más grande del trabajo, es el Ensamblaje Ala (Assemblage Voilure). Este 
subensamblaje  contiene  todas  las  partes  que  integran  el  ala  (cuadernas  y 
largueros principalmente) así como otros subensamblajes del ala que fueron 
diseñados independientemente  de  ésta  pero  que pertenecen al  Ensamblaje 
Ala,  y  son  los  Ensamblajes  Alerón  y  Timón  de  Profundidad  (Assemblage 
Aileron  y  Assemblage  Volet  de  Profondeur).  Los  elementos  Becs,  Corps y 
Queues de nervure son agrupaciones de las partes delantera, media y trasera 
respectivamente de las cuadernas puesto que como se habrá podido advertir, 
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éstas  se  encuentran  divididas  por  los  largueros  del  ala  (ver  Fig.  2.14).  El 
elemento Longerons corresponde a una agrupación de los largueros del ala, el 
revestimiento, la cuaderna 0, el extremo alar y la placa.
2.8.1. Agrupaciones de partes del subensamblaje ala
Constituyen los cuatro elementos con engranajes azul y amarillo de la Fig. 2.18 
pero sin el ícono de la hoja blanca detrás. Catia da la opción de agrupar partes 
sin necesidad de crear un archivo CATProduct para ellas. Es lo que se conoce 
como Agrupaciones de Partes. Estas agrupaciones carecen de un archivo de 
ensamblaje CATProduct de modo que no son ensamblajes, a pesar que estan 
juntas. Las agrupaciones de partes son piezas independientes que integran el 
ala  pero  que  ellas  juntas  no  forman  ningún  elemento  que  pueda  ser 
considerado independiente. En cambio, el timón de profundidad y el alerón si 
que son elementos independientes que aunque pertenecen al ala tiene sentido 
que tengan su  propio  archivo  CATProduct  y  por  lo  tanto  son considerados 
ensmblajes.
2.8.1.1. Agrupaciones becs, corps y queues de nervure
Las  agrupaciones  becs,  corps y  queues de nervure respresentan  la  parte 
delantera, media y trasera respectivamente de cada cuaderna del ala. Estas 
tres partes juntas forman el contorno del perfil aerodinámico teórico al que está 
asociado cada cuaderna. A continuación podemos ver el perfil  aerodinámico 
teórico de una de las 36 cuadernas que forman el ala y a continuación un corte 
del  ala  en  el  que  se  puede  apreciar  que  las  tres  partes  de  la  cuaderna 
(delantera, media y trasera) más los largueros forman la curvatura teórica del 
perfi aerodinámico.
Fig. 2.19 Perfil aerodinámico FauvelF4
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Fig. 2.20 Corte transversal del ala
En la Fig. 2.20 observamos la parte delantera, media y trasera de la cuaderna. 
Entre la parte delantera y media se encuentra el larguero principal y entre la 
parte media y trasera se encuentra el larguero oblicuo y el falso larguero, tal 
como puede verificarse consultando los planos de construcción y observando la 
Fig.  2.14.  La  separación  que  hay  hacia  la  parte  trasera  corresponde  a  la 
conexión del timón de profundidad con el resto del ala mediante unas bisagras. 
Al  final,  después  del  timón  de  profundidad  puede  verse  el  compensador. 
Obsérvese que la geometría de todos estos elementos esta cubierta por una 
fina lámina de revestimiento de madera de 4 mm y que se ajusta perfectamente 
al perfil teórico que vemos en la Fig 2.19.
2.8.1.2. Agrupacion largueros
Esta agrupación incluye todos los largueros del ala además de la cuaderna 0, 
que es más compleja que las 36 restantes agrupadas en la sección anterior. 
Además, también hay el extremo alar, la placa y el revestimiento.
2.8.1.2.1. Cuaderna 0
La  cuaderna 0 (nervure 0)  es la  que une el  Ensamblaje  Ala  al  Ensamblaje 
Fuselaje  y  estructuralmente  es  más  compleja  que  las  36  restantes.  La 
cuaderna 0 a diferencia de las demás no esta dividida en tres partes, y además 
de unir el ala al fuselaje, es el punto de anclaje del larguero principal del ala. En 
la siguiente imagen podemos observar un corte de la cuaderna 0 y todos sus 
elementos esructurales interiores:
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2.8.1.2.2. Larguero principal
El  larguero principal (longeron principal) es el más largo y complejo de todos 
los largueros que forman el ala. Mide 7,2 metros de longitud y esta formado por 
dos soleras* cuyo espesor va disminuyendo del anclaje a la punta del ala, en 
función de la magnitud de los esfuerzos que ha de soportar. Además, tal como 
puede apreciarse en la Fig 2.22, un conjunto de soportes entre las dos soleras 
y las almas que hay a ambos lados del larguero constituyen una estructura 
ligera y rígida. Este larguero, como puede verse en el corte del ala mostrado en 
la fig. 2.20, se encuentra ubicado entre las partes delantera y media de las 
cuadernas y en la zona del extradós de mayor curvatura con lo que deberá 
soportar esfuerzos de flexión. Además, este larguero se encuentra ubicado a lo 
largo  de  la  línea  del  30% del  ala  del  avión  lo  que  significa  que  el  centro 
aerodinámico* del avión coincide en todo momento con la posición del larguero 
principal. Observando la Fig. 2.22 resulta evidente que la geometría de este 
larguero  resulta  muy  óptima  para  soportar  momentos  flectores  en  el  eje 
longitudinal del avión.
Fig. 2.22 Larguero principal sin almas
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Fig. 2.23 Larguero principal con almas
2.8.1.2.3. Falso larguero
Otro larguero importante es el  falso larguero (faux longeron).  Observando la 
Fig. 2.14, el falso larguero es aquél que se encuentra uniendo las partes media 
y  trasera  de  las  cuadernas  y  es  el  elemento  de  anclaje  entre  el  timón  de 
profundidad y el alerón con el resto del ala. Estructuralmente el falso larguero 
otorga  una  rigidez  adicional  al  último  tercio  del  ala  que  actúa  como 
estabilizador horizontal asegurando la estabilidad longitudinal de la aeronave. 
Recordemos por lo expuesto en el capítulo 1 que el ala de este modelo esta 
formada por perfiles aerodinámicos autoestables puesto que en el tercio final 
de dichos perfiles su línea de curvatura media queda por debajo de su cuerda, 
lo  que  permite  compensar  la  inestabilidad  intrínseca  de  los  perfiles 
aerodinámicos curvados.
Fig. 2.24 Falso larguero
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2.8.1.2.4. Larguero oblicuo
El larguero oblicuo (longeron oblique) otorga una rigidez adicional a la zona de 
mayor  superfície  del  ala.  El  larguero  oblicuo  se  encuentra  situado  entre  la 
cuaderna 0 y la 6.
Fig. 2.25 Larguero oblicuo
2.8.1.2.5. Otros elementos agrupados
Hay otros 4 largueros pero son menos relevantes.  Hay dos largueros en la 
parte central del ala que albergan los spoilers, tal como puede verse en la Fig. 
2.10. Hay también un pequeño larguero de borde de ataque que une la parte 
delantera de todas las cuadernas y otro de borde de salida que une la parte 
trasera.  Ambos largueros pueden apreciarse en la Fig. 2.14.
Otros  elementos  del  ala  que  han sido  modelizados son  el  extremo del  ala 
(saumon)  y  la  placa (sabot).  Estos  elementos  tienen  una  función 
exclusivamente aerodinámica puesto que en el modelo real están hechos con 
madera  de  balsa  muy  ligera.  Su  función  principal  es  la  de  reducir  los 
fenómenos de turbulencia de punta de ala y la resistencia inducida, así como 
servir de punto de apoyo cuando el planedor está en tierra.
Fig. 2.26 Extremo de ala y placa
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2.8.2. Revestimiento del ala
Mención a parte merece el  revestimiento del ala (revêtement) puesto que ha 
sido la parte más compleja de modelizar, hasta tal extremo que ha tenido que 
ser rediseñada en 6 o 7 ocasiones a lo largo del trabajo. Por ello, he decidido 
otorgarle la sección 2.8.2 en lugar de la 2.8.1.2.6
El principal motivo de este rediseño múltiple fueron las exigencias impuestas 
por el programa de cálculo mecánico que no aceptaba que el revestimiento se 
solapara  con  ninguna  de  las  cuadernas  ni  con  ningún  larguero.  Asimismo, 
tampoco aceptaba que hubiera separacion entre las cuadernas o largueros y el 
revestimiento.  De  modo  que  tuve  que  conseguir  una  superficie  que  tocara 
todas y cada una de las cuadernas pero sin solaparse, algo que se puede decir 
que es casi imposible de conseguir puesto que entre largueros y cuadernas 
estamos hablando del orden de casi 100 (recuerdo que cada cuaderna esta 
dividida en 3 partes) partes que deben estar recubiertas en toda su superfície y 
que dicho recubrimiento no puede ni solaparse ni separarse a lo largo de la 
superficie de cada una de esas cuadernas o largueros. En definitiva, es casi 
imposible de conseguir con métodos tradicionales de creación de superficies a 
partir de sólidos. Lo que hice para lograrlo fue asegurarme que los perfiles del 
revestimiento  tocaran  cada  una  de  las  cuadernas  y  los  largueros  creando 
dichos perfiles un poco más adentro del límite de cada una de las cuadernas, 
asegurándome con este margen el contacto. A continuación podemos ver una 
imagen que ilustra la idea:
Fig. 2.27 Proceso definitivo para crear el revestimiento del ala
A partir de todos estos perfiles que pueden verse adjuntos a cada cuaderna en 
la Fig. 2.27 se obtuvo el siguiente revestimiento:
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Fig. 2.28 Revestimiento del ala
Una vez obtenido el revestimiento fue preciso “lijar” el margen que tomé para 
asegurarme el  contacto de todas las cuadernas y largueros con el  fuselaje. 
Este margen osciló en la mayoría de los casos entre 0,5 y 1 mm, y fue el único 
modo de conseguir y garantizar un perfecto contacto entre todas las partes del 
ala  a  lo  largo  de  toda  la  superficie  de  cada  una  de  ellas.  A  continuación 
muestro una imagen de la superficie que obtuve a partir de la cara interior del 
revestimiento  mostrado  en  la  Fig  2.28.  Con  esta  superficie  pude  “lijar”  los 
margenes que tomé para garantizar la perfecta distribución del revestimiento a 
lo largo del ala.
Fig. 2.29 Superficie empleada para el corte de los márgenes
Como  puede  apreciarse  en  la  Fig.  2.28  este  revestimiento  cubre  las  dos 
terceras partes del ala. Para las partes de cola entre las cuadernas 10 y 20 se 
creó  un  revestimiento  siguiendo  el  mismo  procedimiento  descrito.  El 
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revestimiento de timón de profundidad y alerón se ha creado del mismo modo 
pero cada uno de ellos en su ensamblaje correspondiente.
Fig. 2.30 Revestimiento de cola
2.8.3. Timón de profundidad
El subensamblaje timón de profundidad (volet de profondeur)  contiene 
todas  las  partes  que  forman  el  timón  de  profundidad  del  planeador. 
También contiene las colas del último tercio de los perfiles aerodinámicos 
de cada una de las cuadernas del  ala.  Puesto que las superfícies de 
control  pueden  estar  sometidas  a  esfuerzos  estructurales  importantes 
cuando  se  deflectan  en  ángulos  grandes,  podemos  ver  el  refuerzo 
estructural  que  se  aplica  mediante  la  adición  de  colas  oblicuas. 
Obsérvese la presencia de un pequeño larguero en el borde de salida 
que  une  las  colas  así  como  otro  subensamblaje  denominado 
compensador (tab).
Fig. 2.31 Árbol de geometría y subensamblaje timón de profundidad
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2.8.4. Alerón
El subensamblaje alerón (aileron) contiene todas las partes que forman el 
alerón del planeador. Del mismo modo que el subensamblaje timón de 
profundidad, aquí también encontramos colas oblicuas que actúan como 
refuerzo  estructural  para  elevados  ángulos  de  ataque  de  deflexión. 
Además,  también  hay  un  pequeño  larguero  de  borde  de  salida  y  un 
larguero de unión con el falso larguero del ala.
Fig. 2.32 Árbol de geometría y subensamblaje alerón
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 CAPÍTULO 3. PREPARACIÓN DEL MODELO Y 
RESULTADOS DEL ANÁLISIS AERODINÁMICO
3.1 Introducción
En este capítulo  se van a comentar  los resultados obtenidos en el  análisis 
aerodinámico del planeador modelizado en el capítulo 2. El software empleado 
ha sido  Ansys  Workbench que aunque no es  en  si  mismo un software  de 
simulación,  es  un  entorno  que  permite  integrar  diversas  herramientas  de 
simulación y facilitar el proceso de importación de geometría y datos entre las 
diversas aplicaciones. Dentro del entorno Ansys Workbench, para los análisis 
aderodinámicos se ha empleado la aplicación Ansys Fluent 12.1.
3.2 Preparación del modelo
Dado que el planeador es simétrico en su eje longitudinal, solo es necesario 
configurar el problema con una mitad del modelo. Por otra parte, dado que en 
el análisis aerodinámico nos interesa conocer la interacción del avión con una 
corriente de aire en movimiento necesitamos una cámara de ensayo en la que 
ubicar el dominio del fluido. Dicha cámara de ensayo debe contener el modelo 
en su interior, pero únicamente su contorno exterior, puesto que su estructura 
interna es irrelevante para el análisis aerodinámico. Para ello, el procedimiento 
a seguir ha sido la modelización de un prisma a modo de cámara de ensayo y 
posteriormente  hacer  una  operación  booleana  desde  Catia  haciendo  la 
diferencia entre un modelo sólido del planeador (sin su estructura interna, solo 
su contorno externo)  y  el  prisma. Con ello,  se ha obtenido una cámara de 
ensayo con el volumen del planeador impreso en la misma.
Fig 3.1. Cámara de ensayo del modelo
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3.3 Mallado del modelo
La  malla  de  este  modelo  ha  sido  generada  mediante  la  aplicación  Ansys 
Meshing Application. Antes de proceder al mallado del modelo ha sido preciso 
simplificar su geometría con la finalidad de obtener una malla uniforme. Esta 
simplificación  se  realiza  mediante  lo  que  se  denomina  Geometría  Virtual, 
gracias  a  la  cual  es  posible  unir  el  exceso  de  aristas  y  superficies  de  la 
geometría real facilitando el proceso de mallado. A continuación se muestra la 
geometría directamente importada desde Catia en el entorno de mallado:
Fig. 3.2. Modelo aerodinámico en el entorno de mallado
Esta geometría es muy compleja de mallar puesto que el proceso de mallado 
empieza  creando  nodos  en  las  aristas,  posteriormente  en  las  superficies  y 
finalmente  se  mallan  los  volúmenes.  A continuación  vemos  el  resultado de 
aplicar geometría virtual a este modelo:
Fig. 3.3. Modelo simplificado mediante geometría virtual
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Como  puede  apreciarse,  la  diferencia  es  notable  y  este  es  el  único 
procedimiento válido para poder  crear  una malla  eficiente y  poder  controlar 
perfectamente su crecimiento a o largo del dominio. Es preciso mencionar que 
la  geometría  virtual  no  alterna  ningún  volumen,  simplemente  simplifica  las 
aristas  y  las  superficies  para  que  se  pueda  obtener  un  mallado  de  mayor 
calidad. Obsérvese que se han creado dos superficies virtuales en el ala, una 
para el  extradós* y  otra  para el  intradós*.  Esto facilitará la  visualización de 
datos en la fase de post proceso y la transferencia de los resultados obtenidos 
al análisis mecánico.
Una vez aplicada la geometría virtual puede procederse al mallado del modelo. 
La forma de crear la malla mediante Ansys Meshing Application ha sido utililzar 
un  método  de  mallado  al  volumen  de  control  para  que  aplicara  una  Size 
Function en las zonas de mayor curvatura de la geometría. Con ello obtenemos 
una malla con más elementos en las zonas de más curvatura que en general 
serán las zonas de más interés pues es donde tendrán lugar los principales 
fenómenos  físicos  relevantes.  También  se  ha  creado  una  Boundary  Layer 
alrededor  del  ala  con la  finalidad de crear  una capa de muchos elementos 
hexaédricos que minimicen los errores numéricos en la zona próxima al ala.
Fig. 3.4. Malla final del modelo
Fig. 3.5. Capa límite alrededor del ala
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3.4 Configuración de la simulación
En Fluent, la configuración empleada ha sido la siguiente: se ha obtenido una 
solución estacionaria, sin cálculo de fenómenos térmicos o de transporte y con 
un fluido laminar en todo el dominio. Las condiciones de contorno incluyen un 
velocity-inlet en  la  entrada  con  un  valor  de  velocidad  de  47,22  m/s 
correspondiente a la máxima velocidad del planeador, y un pressure-outlet en 
el contorno de salida en el que se sabe que la presión de salida del fluido es 
igual a la presión de operación, es decir 101325 Pascales. Estas condiciones 
de contorno son adecuadas para fluidos incompresibles. Las condiciones de 
contorno para elementos tipo wall, como son las paredes del dominio y el avión 
en si mismo se han definido de modo que la velocidad del fluido adyacente a 
las mismas es cero.
El algoritmo de cálculo ha sido el SIMPLE (Semi-Implicit Method for Pressure-
Linked Equations) y los valores de control de la solución se han mantenido por 
defecto.  Asimismo,  la  evaluación  de  los  gradientes  que  permiten  la 
interpolación de resultados desde el centroide de la celda hasta las caras se ha 
hecho mediante  la  aplicación  del  teorema de Gauss-Green con los  valores 
nodales. La discretización de presión y velocidad se ha hecho mediante un 
esquema  upwind  de  2º  orden  puesto  que  para  mallas  con  elementos 
tetrahédricos el esquema de 2º orden permite compensar los errores numéricos 
más  presentes  en  mallas  no  estructuradas  cuyos  elementos  no  están 
completamente  alineados  con  la  dirección  del  fluido.  Hay  una  pequeña 
disertación sobre el algoritmo SIMPLE y otros temas tratados en este capítulo 
en el anexo dedicado a algunas particularidades de los problemas de CFD.
3.5 Simulación 1: Ángulo de ataque de sustentación nula y de 
fineza máxima del perfil FauvelF4
A partir de las características del planeador y de sus actuaciones de vuelo, que 
pueden  visualizarse  en  los  planos,  una  primera  simulación  interesante  es 
comprobar el ángulo de ataque de sustentación nula y a partir de este dato 
encontrar fácilmente una relación entre el ángulo de ataque y el coeficiente de 
sustentación.
Sabiendo que en condiciones de fineza* máxima se cumple que:
Cd ,o=Cd , i=
C L
2
 · e · AR
                                       (6.1)
Siendo Cd ,o el  coeficiente  de  resistencia  a  sustentación  nula, Cd ,i el 
coeficiente de resistencia inducida y AR el valor del alargamiento del ala. Para 
encontrar  el  coeficiente  de  sustentación C L debemos  conocer  el  valor  del 
factor  de  Oswald*  e. Este  factor  debe  proporcionarlo  el  diseñador  pues 
proviene  de  pruebas  experimentales  en  túnel  de  viento,  pero  como  no 
Modelización CAD y análisis aerodinámico y estructural del planeador Fauvel AV-22                                                     27  
disponemos del mismo, podemos hacer una estimación. Para un ala como la 
de  este  planeador,  parcialmente  rectangular  y  con  un  estrechamiento* 
moderado,  puede  estimarse  que  esta  ala  tendrá  un  factor  de  Oswald 
aproximado de 0,8. 
Otro dato que debemos conocer es el coeficiente de resistencia a sustentación 
nula. El fabricante nos proporciona el Cd ,min y puesto que la diferencia entre 
ambos valores suele ser pequeña, se va a tomar el valor de este último.
Despejando el coeficiente de sustentación de la expresión 6.1 obtenemos un 
valor de 0,632, en condiciones de fineza máxima. Por ello, el ángulo de ataque 
vinculado a este coeficiente de sustentación será el ángulo de ataque de fineza 
máxima.  
Para hallar  dicho ángulo de ataque vamos a recurrir  a  la  expresión de los 
perfiles aerodinámicos curvados, también válida para alas finitas con ángulos 
de ataque pequeños.
C L=2−L=0                                           (6.2)
Siendo L=0 el  ángulo  de  ataque  de  sustentación  nula.  Este  valor  es 
desconocido, pero puede estimarse por simulación numérica del perfil. 
Para la simulación del perfil se ha empleado la siguiente malla, formada por 
17932  elementos,  la  mayoría  triangulares  a  excepción  de  los  que  se 
encuentran en la zona adyacente al perfil, que son cuadrados. Obsérvese la 
cantidad de elementos alrededor del perfil cuya finalidad es la de capturar los 
mayores gradientes de presión.
Fig. 3.6. Malla para el perfil FauvelF4
Se han hecho simulaciones a diferentes ángulos de ataque y se ha observado 
que a 0,85º las fuerzas generadas en el intradós y en el extradós se igualan. 
Se recuerda que la velocidad a la que se realiza la prueba es irrelevante puesto 
que  a  un  coeficiente  de  sustentación  le  corresponde  un  único  ángulo  de 
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ataque, independientemente de su velocidad. El contorno de presión estática 
para una velocidad límite del planeador de 47,22 m/s es el siguiente:
Fig. 3.7. Presión estática y fuerzas sobre el perfil FauvelF4 a 0,85º
En la Fig. 3.7. vemos que los valores máximos y mínimos de la presión estática 
prácticamente están compensados y el  reporte de fuerzas sobre extradós e 
intradós (wall-2 y wall-3, respectivamente) demuestra que a 0,85º de ángulo de 
ataque el perfil no genera sustentación. Podemos tomar este valor entonces 
como L=0 . 
Téngase en cuenta que lo que Fluent  nombra como presión estática es en 
realidad la presión manométrica, de ahí los valores negativos de presión en la 
Fig. 3.7. El concepto de presión estática tal como lo conocemos es para Fluent 
la presión absoluta y su valor es la presión de operación (que es de 101325 Pa) 
más la presión manométrica.
Sustituyendo el valor de C L encontrado en la expresión 6.1 y aislando  de 
la 6.2, obtenemos un  fmax de 0,95º.
3.6 Simulación 2: Distribución de presiones para el planeador 
a ángulo de ataque 0
Otra prueba interesante es ver que pasa con las fuerzas aerodinámicas que 
genera el planeador a ángulo de ataque nulo. Téngase en cuenta que el ala se 
ancla al fuselaje con un ángulo de 7,5º tal como puede verificarse mirando los 
planos de construcción. Por lo tanto, cuando el planeador se encuentra a 0º de 
ángulo  de  ataque,  el  perfil  esta  sometido  a  un  ángulo  de  ataque  de  7,5º 
respecto  a  la  corriente  de  aire.  Es  interesante  verificar  la  distribución  de 
presiones  sobre  el  perfil  a  ese  ángulo  de  ataque  y  posteriormente  validar 
dichos resultados con la geometría en 3 dimensiones cortando secciones del 
ala y verificando la distribución de presiones en esos cortes.
Para el perfil FauvelF4 a 7,5º y una velocidad límite de 47,22 m/s, tenemos la 
distribución de presión estática siguiente:
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Fig. 3.8. Distribución de presión estática y fuerzas sobre el perfil a 7,5º
En  esta  ocasión  se  ve  que  la  distribución  de  presiones  está  mucho  más 
desequilibrada que en caso anterior y además se aprecia perfectamente como 
en aproximadamente el último 40% del perfil la presión estática en el intradós 
es  claramente  superior  a  la  del  extradós,  haciéndose  dicha  diferencia  más 
grande en las proximidades del borde de salida. Este fenómeno es causado por 
la forma autoestable de este perfil. 
Fig. 3.9. Vectores de velocidad
Modelización CAD y análisis aerodinámico y estructural del planeador Fauvel AV-22                                                     30  
Si observamos los vectores de velocidad en la Fig. 3.9 vemos que a pesar del 
ángulo de ataque empleado no hay desprendimiento de la capa límite, pues no 
vemos  rotación  en  la  dirección  de  los  vectores  ni  hay  tampoco  valores 
negativos de velocidad.
Evaluando el número de Reynolds* a lo largo del extradós mediante un valor 
constante de la cuerda de 1,9 metros, obtenemos la siguiente variación:
Fig. 3.10. Variación del número de Reynolds a lo largo del extradós
En la  Fig.  3.10  vemos  la  variación  del  número  de  Reynolds  a  lo  largo  del 
extradós. El rango en esta simulación se encuentra entre 5*10^6 y 8,5*10^6, y 
dado la  transición se encuentra entre  5*10^5  y 10*10^6,  la  inclusión de un 
modelo de transición turbulenta sería interesarte para una mejor evaluación de 
los coeficientes aerodinámicos, aunque la modelización de la turbulencia añade 
una  dificultad  adicional  imprtante  y  ha  quedado  fuera  de  los  objetivos  del 
trabajo.
Respecto a los principales coeficientes,  Fluent permite evaluar los coeficientes 
de  sustentación,  resistencia  y  momento,  siendo  respectivamente  de  0,509, 
0,0686 y 0,0076. No disponemos de datos reales del coeficiente de momento, 
de modo que es imposible evaluar la validez de este dato. No obstante, si que 
sabemos que el coeficiente de fricción mínimo es de 0,0153, con lo que el dato 
obtenido dado el ángulo de ataque empleado parece razonable. Respecto al 
coeficiente  de  sustentación,  el  valor  dado  por  Fluent  no  me  parece  lógico 
puesto que para el ángulo de ataque de fineza máxima se tiene un coeficiente 
de sustentación de 0,653, por lo tanto, sería deseable obtener un coeficiente de 
sustentación mayor para un ángulo de ataque también mayor.
Fig. 3.11. Datos de Fluent con los valores de los coeficientes y los residuales
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A  continuación  vamos  a  hacer  la  simulación  pero  con  la  geometría  en  3 
dimensiones que puede verse en la Fig. 3.4. Se darán las mismas condiciones 
de  contorno  que  en  el  problema del  perfil  y  se  van  a  evaluar  los  mismos 
parámetros. 
Vamos a ver en primer lugar la influencia del fuselaje en la sustentación del 
modelo.  El  contorno de presión estática en el  plano de simetría  muestra la 
disminución de presión estática en la parte inferior y la succión que se genera 
en la parte superior de la vidriera, alrededor del punto máximo de la curva.
Fig. 3.12. Distribución de presión estática alrededor del contorno de simetría
Para  evaluar  la  distribución  de  presiones a  lo  largo  del  ala  se  han creado 
planos que la cortan y que se encuentran a 5º respecto al eje z, puesto que 
este es el ángulo en el que están los perfiles dado el ángulo de 5º de diedro 
que posee el ala del planeador.
Fig. 3.13. Planos de corte del ala
La primera sección que corta el ala se encuentra a un metro de distancia del 
contorno de simetría y se encuentra dentro de los dos primeros metros de ala 
en los que el perfil es exactamente igual (ver Fig. 2.3  y 2.4).
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Fig. 3.14. Distribución de presión estática en la sección 1
El gráfico de la Fig. 6.14 muestra la distribución de presión estática en el corte 
del ala del plano 1. Este gráfico, al igual que los siguientes, debe leerse de 
derecha a izquierda, siendo la parte de la derecha la correspondiente al borde 
de ataque del perfil y la izquierda la correspondiente al borde de salida. Esto es 
debido al sistema de referencia empleado en la simulación. Obsérvese que la 
caída de presión es siempre mayor en el extradós que en el intradós, de modo 
que en esta sección de ala no se aprecia el fenómeno de autocompensación 
del perfil. 
Fig. 3.15. Distribución de presión estática en la sección 2
Analizando la distribución de presiones en un plano situado a 2 metros del 
contorno de simetría vemos ahora que la variación de presión a lo largo de la 
curvatura  del  intradós  respecto  al  plano  1  no  presenta  variaciones 
considerables,  aunque la  variación de presión a lo  largo del  extradós si  es 
ligeramente  diferente  en  el  último  25%  de  su  longitud,  donde  se  aprecia 
claramente  que  la  presión  estática  es  mayor,  contribuyendo  con  ello  a  la 
estabilización  longitudinal  del  planeador.  En  el  contorno  de  presiones  se 
observan unos valores máximos y mínimos muy similares puesto que como se 
ha mencionado, ambos cortes corresponden a los mismos perfiles pues ambos 
están  situados  en  los  dos  primeros  metros  del  ala,  donde  el  perfil  es 
exactamente el mismo.
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Fig. 3.16. Distribución de presión estática en la sección 4
Para un plano situado a 4 metros del contorno de simetría obtenemos los datos 
que  aparecen  en  la  Fig.  3.16.  Igual  que  en  los  dos  casos  anteriores,  la 
distribución  de  presiones  en  el  intradós  apenas  varia.  Sin  embargo,  en  el 
extradós  sucede  un  fenómeno  que  aunque  ya  aparecía  en  los  dos  casos 
anteriores. Obsérvese la súbita caída de presión un poco más atrás del 50% 
del extradós, lo que en el gráfico puede apreciarse como un ligero pico en la 
curva roja (la del extradós). Este fenómeno en el que hay una rápida caída de 
presión  en  el  extradós  suele  verse  en  perfiles  en  los  que  se  produce  un 
desprendimiento  de  la  capa  límite.  En  este  caso  particular  no  hay  un 
desprendimiento de toda la capa límite sino simplemente un pequeño vórtice en 
esa zona del ala que hace descender la presión. Los vectores de velocidad en 
esa zona ilustrarán lo que acabo de exponer.
Fig. 3.17. Vectores de velocidad para la sección 4
Si nos acercamos a la zona del extradós de velocidad nula:
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Fig. 3.18. Vórtice sobre el extradós de la sección 4
Obsérvese en la figura superior como los vectores azules invierten el sentido 
de su velocidad respecto al  fluido adyacente  desde el  vórtice hasta casi  el 
borde de salida.  Este fenómeno es producido por  las fuerzas viscosas que 
aparecen  en  zonas  donde  el  gradiente  de  presiones  es  adverso.  Además, 
como puede apreciarse, este fenómeno añade una componente transversal en 
la velocidad del fluido alrededor del ala.
Fig. 3.19. Distribución de presión estática en la sección 6
Para una sección a 6 metros del contorno de simetría tenemos la distribución 
de presiones de la Fig. 3.19. en la que vemos que una vez más en el intradós 
no hay prácticamente variación en la curva de presión estática mientras que en 
extradós  a  parte  de  la  succión  habitual  en  la  zona de mayor  gradiente  de 
presiones observamos también que esta vez no aparece el  pico de succión 
inferior  que  aparecía  en  los  otros  perfiles.  Vamos  a  comprobar  esta 
observación mirando una vez más los vectores de velocidad en las sección 6.
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Fig. 3.20. Vectores de velocidad para la sección 6
En esta ocasión no se aprecia una variación importante de los vectores de 
velocidad  y  no  hay  vorticidad  ni  desprendimiento  en  la  capa  límite. 
Adicionalmente, este fenómeno incrementa la fiabilidad de la autoestabilización 
del perfil, tal como se aprecia en la Fig. 3.19 en la que puede verse una mayor 
parte del extradós que se encuentra bajo una presión estática mayor.
Fig. 3.21. Distribución de presión estática en la sección 7
Para  una  sección  a  7  metros  del  contorno  de  simetría  del  perfil  hay  una 
distribución de presión en el intradós casi idéntica a la de los perfiles anteriores 
con la importante diferencia que ahora el gradiente de presiones parece menos 
adverso que en los casos anteriores y mediante el gráfico de distribución de 
presión a lo largo del extradós y del intradós no se aprecia ningún punto en que 
haya  una  caída  brusca  de  la  presión.  Vamos a  comprobarlo  una  vez  más 
mediante los vectores de velocidad.
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Fig. 3.22. Vectores de velocidad para la sección 7
Como puede comprobarse, el comportamiento en la capa límite es incluso más 
ordenado que en lo mostrado en la sección 6, lo que redunda en un mejor 
comportamiento de la parte de autoestabilización del perfil, que como se ha 
comentado con anterioridad, corresponde al último 30% del mismo.
Una conclusión importante es que cuanto más nos alejamos del contorno de 
simetría más ordenado parece el fluido que pasa a través del ala y por lo tanto, 
un  menor  desprendimiento  de  la  capa  límite  implica  una  mejor  estabilidad 
longitudinal del planeador. Debemos concluir, por consiguiente, que en ángulos 
de ataque elevados donde los gradientes de presión son altamente favorables 
al desprendimiento anticipado de la capa límite, la estabilidad longitudinal del 
planeador puede verse seriamente comprometida.
Este  fenómeno  de  desprendimiento  tiene  su  origen  en  la  sección  1  y  va 
aumentando su magnitud, teniendo un máximo en la parte central  del ala y 
disminuyendo entonces a partir de esta sección. En el extremo del ala tenemos 
un fluido que apenas experimenta vorticidad. 
En cuanto a la función estabilizadora del ala podemos concluir que la vorticidad 
del fluido en el extradós contribuye negativamente a su función. La sección 1 
constituye una excepción puesto que los resultados numéricos sugieren que 
esa sección no tiene función estabilizadora alguna.
A  continuación  vamos  a  intentar  extraer  más  conclusiones  mirando  los 
contornos y los gráficos de presión dinámica para la sección más conflictiva y 
menos conflictiva,  en cuanto a desprendimiento se refiere, y que por lo que 
hemos visto son, respectivamente, la número 4 y la número 7. Sus contornos y 
gráficos de presión dinámica son los siguientes:
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Fig. 3.23. Distribución de presión dinámica en la sección 4
Fig. 3.24. Distribución de presión dinámica en la sección 4
De  los  dos  casos  límite  de  distribución  de  presiones  tanto  estática  como 
dinámica que podemos tener en el ala, el de la Fig. 3.24 es el más deseable de 
todos  ellos  puesto  que  permite  tener  claramente  una  zona  amplia  de 
sustentación ascendente que lógicamente aguanta el peso de la aeronave y su 
tripulación. Obsérvese que a pesar de ser el caso más deseable no esta exento 
de  los  fenómenos  viscosos  en  las  inmediaciones  de  su  contorno,  aunque 
dichos fenómenos se encuentran localizados, no generan desprendimiento y 
están  muy  acotados.  Además,  esta  distribución  permite  obtener  otra  zona 
interesante en el gráfico superior, y es que observamos que a partir del 50% de 
su longitud,  el  perfil  empieza a generar  más sustentación descendente que 
ascendente  lo  que  es  imprescindible  para  la  estabilización  de  la  aeronave, 
como se ha comentado en diversas ocasiones.
El caso de la Fig. 3.22. es claramente más desfavorable. Obsérvese que el 
hecho de que sea más desfavorable no lo es en relación a la sustentación 
ascendente, pues en ambos casos los valores de sustentación ascendente son 
parecidos, sino que el desprendimiento de la capa límite afecta principalmente 
a la sustentación descendente del perfil, es decir, aquella que esta relacionada 
con la estabilidad. En las inmediaciones del contorno del perfil, al producirse el 
desprendimiento, una parte del fluido se remansa ligeramente en esa zona, y a 
pesar de que su velocidad no es nula, el problema estriba en que el sentido de 
su velocidad se invierte y parte del fluido genera vorticidad tal como hemos 
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visto mediante los contornos de vectores de velocidad de las Fig. 3.17 y 3.18. 
Esta  vorticidad  encima  del  extradós  del  perfil  hace  que  incluso  haya  un 
aumento de presión dinámica en esa zona tal como se aprecia en la Fig. 3.23. 
lo que es absolutamente perjudicial para la necesaria fuerza de sustentación 
desdendente que estabiliza el planeador.
Fig. 3.24. Inversión de la velocidad y vórtice en el extradós de la sección 4
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CAPÍTULO 4. PREPARACIÓN DEL MODELO Y 
RESULTADOS DEL ANÁLISIS MECÁNICO
4.1 Introducción
En este capítulo se va a comentar el análisis mecánico que se ha hecho sobre 
el modelo diseñado a lo largo del capítulo 2. La aplicación empleada para ello 
ha sido Ansys Mechanical, integrada dentro del entorno Ansys Workbench. 
Al tratarse de un problema combinado, en el  que los resultados del análisis 
aerodinámico  deben  ser  importados  y  serán  parte  de  la  configuración  del 
análisis  mecánico,  es  preciso  vincular  ambas  aplicaciones,  Fluent  y 
Mechanical,  para  poder  proceder  a  la  transferencia  de  datos  entre  ambos 
programas.  Gracias  al  entorno  Ansys  Workbench,  él  se  encarga  de  la 
transferencia de datos entre ambas aplicaciones mediante un diagrama de flujo 
de un análisis combinado, tal como se muestra en la siguiente figura:
Fig. 4.1. Workflow general del Proyecto
Como puede observarse, los resultados del análisis aerodinámico (Fluid Flow 
FLUENT)  se  exportan  al  mecánico  (Static  Structural  ANSYS)  de  forma 
automática  y  gestionada por  Workbench.  Asimismo,  Workbench gestiona la 
importación de la geometría para ambos análisis, que puede hacerse en Catia 
de  forma  nativa.  Aunque  en  el  diagrama  superior  se  ven  dos  análisis 
mecánicos,  el  segundo se  hizo  a  modo de redundancia  y  comprobación,  y 
puesto que ambos tienen resultados parecidos sólo va a comentarse uno de 
ellos.
4.2 Preparación del modelo
Del  mismo  modo  que  se  procedió  en  el  análisis  aerodinámico,  el  modelo 
estructural  requiere  una  preparación  previa  antes  de  pasarse  al  mallador, 
Modelización CAD y análisis aerodinámico y estructural del planeador Fauvel AV-22                                                     40  
aunque en este caso, el proceso de preparación es más simple que para el 
modelo aerodinámico, y al igual que éste, el proceso debe hacerse en Catia. 
En esta ocasión, la única preparación ha sido el  desensamblaje del  ala del 
fuselaje  y  su  posicionamiento  horizontal.  También  se  han  eliminado  los 
extremos del ala y la placa puesto que no tienen función estructural alguna. El 
objetivo  del  presente  trabajo  se  ha  concentrado  en  el  ala  como  elemento 
estructural por lo que el fuselaje solo ha sido tomado en cuenta para el análisis 
aerodinámico. A continuación se muestra el modelo definitivo para el análisis 
mecánico importado nativamente desde Catia a Ansys Mechanical y preparado 
para mallar:
Fig. 4.2. Modelo mecánico definitivo importado a Ansys
4.3 Proceso previo al mallado del modelo
Antes de proceder a mallar el modelo mecánico ha sido necesario elaborar un 
par de procesos previos. En las fases de prueba que fueron necesarias antes 
de alcanzar una solución satisfactoria, que será la comentada en este capitulo, 
es preciso mencionar que la geometría original del ala en Catia poseía una 
cantidad de más de 1200 piezas diferentes. El motivo de ello fue el diseño de 
las  piezas  que  forman  cada  archivo  CATPart.  Recuerdo  que  cada  archivo 
CATPart representa una parte relevante del ala que posee identidad propia, 
como puede ser la parte delantera de una cuaderna o un larguero. Asimismo, 
cada CATPart esta formada internamente por mas de un Body, que son partes 
de una Part que no poseen identidad propia, pero que es adecuado definirlas 
puesto  que  en  la  realidad  existen.  Un  ejemplo  de  dos  Body  diferentes 
pertenecientes  a  una  misma  Part  serían  los  refuerzos  diagonales  de  las 
cuadernas del ala y los refuerzos verticales (ambos elementos son visibles en 
la figura 4.2). 
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De este modo, y teniendo en cuenta que el ensamblaje ala está formado por 
109 archivos CATPart,  con la  finalidad de reducir  tiempos de importación y 
mallado, se redujo el número total de Body's uniendo todos los Body's de cada 
archivo CATPart en un único Body, de modo que se consiguió tener un solo 
Body en cada archivo CATPart. La siguiente imagen ilustra el proceso:
Fig. 4.3. Unión de los Body's de un archivo CATPart
Este proceso de unión de los Body's de cada archivo CATPart se ha hecho con 
todos los archivos CATPart que integran el ensamblaje ala, a excepción del 
larguero principal, que dadas sus enormes dimensiones, la unión de sus partes 
impedía  su  mallado,  de  modo  que  debió  dejarse  tal  como  se  diseñó 
originalmente en Catia.
El siguiente proceso previo al mallado es el de la verificación de los contactos 
entre las piezas. Es una parte importante puesto que en ausencia de contacto 
entre dos piezas no hay transmisión de esfuerzos entre ellas, lo que restaría 
credibilidad a la solución.
A pesar de que se garantizó el contacto entre todas las piezas durante la fase 
de diseño en Catia (algo que ha sido una de las partes mas complejas del 
presente trabajo), es preciso verificar los contactos que el programa detecta de 
forma automática, puesto que la precisión con la  que detecta los contactos 
entre piezas es tan grande que en ocasiones genera más contactos de los que 
en realidad existen.
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Fig. 4.4. Ejemplo de contacto entre la cuaderna 3 y el larguero principal
4.4 Mallado del modelo
La creación de una malla adecuada no ha sido una tarea fácil, puesto que ha 
sido preciso encontrar el equilibrio entre precisión y limites computacionales. A 
diferencia de una malla orientada a un análisis CFD, en el que la transición 
entre  los  elementos  debe  ser  más  suave,  en  una  malla  para  un  análisis 
estructural  estático la transición entre los elementos puede ser más brusca, 
pero  debe  haber  la  suficiente  cantidad  de  elementos  en  zonas  donde  se 
esperan  mayores  tensiones,  del  mismo  modo  que  en  un  análisis  CFD  se 
incrementa la calidad del mallado en zonas de gradientes importantes.
Por  ello,  después  de  muchas  pruebas,  observé  que  mallas  con  más  de 
1200000  nodos  dificultaban  enormemente  el  cálculo  y  percibí  que  la 
Workstation se quedaba sin memoria física, lo que conllevaba un bloqueo de la 
aplicación  o  largos ratos  de  paginación  al  disco duro.  Por  ello,  a  pesar  de 
contar con 8 gigabytes de memoria física, fue preciso moderar la malla.
Finalmente, con el uso de Size Functions, se creó la siguiente malla formada 
por 1159785 nodos y 515566 elementos tetraédricos:
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Fig. 4.5. Mallado externo del modelo mecánico
Fig. 4.6. Mallado interno del modelo mecánico
4.5 Configuración de la simulación
Al  tratarse  se  un  análisis  estructural  estático,  no  hay  cálculos  respecto  al 
tiempo, por lo que no hay que iterar. Esta parte es notablemente más sencilla 
que en el  análisis  CFD pues no hay que definir  métodos de gradientes de 
interpolación ni métodos numéricos de resolución de ecuaciones con variables 
acopladas.
En primer lugar hay que efectuar  la asignación de materiales.  Dado que el 
planeador esta construido en su mayor parte de epicea, se ha asignado este 
material a todo el planeador. Se ha considerado que el material es isótropo y 
por  lo  que  se  explica  en  el  anexo  dedicado  a  la  teoría  de  la  elasticidad, 
necesitamos  su  módulo  de  elasticidad  y  su  coeficiente  de  Poisson,  siendo 
ambos valores de 1,04e^10 Pa y 0,25.
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A continuación es preciso definir correctamente las condiciones de contorno, 
que  son  los  esfuerzos  que  actúan  en  el  modelo  y  los  apoyos  en  los  que 
restringiremos los grados de libertad de las estructura. En cuanto a lo primero, 
ha sido importado a partir de los resultados obtenidos en Fluent y comentados 
en el capítulo anterior. Concretamente, se ha importado de forma separada la 
distribución  de  presiones sobre  el  extradós  y  sobre  el  intradós  del  ala.  En 
cuanto a lo segundo, se ha definido la cara de la cuaderna 0 que va unida al 
fuselaje como punto de apoyo.
Fig. 4.7. Condiciones de contorno para el modelo mecánico
Obsérvese que lo que Ansys Mechanical importa de Fluent son los valores de 
la presión absoluta en toda la superfície del ala. Se ha especificado el conepto 
de presión absoluta en la sección 3.5 del capítulo anterior.
Fig. 4.8. Valores de presión absoluta importados de Ansys Fluent
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4.6 Resultados
El primer resultado a evaluar es la deformación total del ala sometida a la 
distribución de presiones obtenida en el apartado anterior:
Fig. 4.9. Deformación total
Como puede verse en la leyenda, la deformación es cero en el anclaje con el 
fuselaje y de 11,4 centímetros en el extremo del ala. Es preciso mencionar que 
la deformación mostrada en la Fig. 4.9, así como los demás resultados que van 
a mostrarse, están aumentados en la visualización 17 veces respecto a los 
valores reales, con la finalidad de poder evaluar mejor las zonas de mayores 
tensiones. No obstante, los valores de las leyendas corresponden a los valores 
reales.
Obsérvese que el revestimiento que cubre las superficies de control así como 
el  revestimiento que cubre la  parte  del  ala  más hacia  el  extremo,  presenta 
abolladuras importantes en su superficie.  Este fenómeno es conocido como 
pandeo y afecta a piezas esbeltas sometidas a esfuerzos de compresión y se 
manifiesta con la aparición de desplazamientos transversales considerables en 
la dirección principal de compresión.
Fig. 4.10. Pandeo en la zona del extremo del ala
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Una hipótesis  posible  que podría  justificar  el  mayor  pandeo presente  en  el 
extremo del ala podría encontrarse en una revisión de la distribución de presión 
estática para algunas secciones de ala que se analizó en el capítulo anterior. 
Puede observarse que a pesar de que cada vez tomamos una sección que se 
encuentra mas alejada del contorno de simetría, la distribución de presiones no 
varía  demasiado,  a  pesar  de  que  los  perfiles  tomados  cada  vez  son  más 
pequeños.  Sin  embargo,  la  rigidez  general  de  la  estructura  si  que  se  ve 
reducida a medida que nos alejamos de la zona de anclaje al fuselaje, puesto 
que las cuadernas y los largueros son cada vez más finos y pequeños. Esto no 
solo explicaría el mayor pandeo en el extremo del ala sino también la mayor 
deformación de la estructura en el extremo.
Fig. 4.11. Pandeo en la zona del extremo del ala
El revestimiento cercano a la zona de anclaje tiene menores problemas. Las 
razones de ello son dos: Las cuadernas de esa zona son mas rígidas porque 
son más gruesas y grandes que las del extremo, aunque están construidas con 
la misma madera. Además, en esa zona hay un refuerzo estructural adicional 
que no esta presente en el extremo del ala.
Fig. 4.12. Refuerzos estructurales en la parte inicial y media del ala
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La  Fig.  4.12  ilustra  la  presencia  de  los  dos  elementos  que  refuerzan  la 
estructura del ala en su zona inicial y media gracias a la presencia del larguero 
oblicuo sobre las 6 primeras cuadernas y la presencia de los dos largueros 
centrales que albergan los spoilers de la aeronave. Estos elementos otorgan 
rigidez a estas dos partes del ala, mientras que el último tercio del planeador 
esta sometido a tensiones parecidas y carece de estos elementos de rigidez 
adicionales.
A diferencia de lo que sucede en el extradós y que ha sido comentado en los 
párrafos  anteriores,  en  el  intradós  no  hay  ningún  problema  y  todos  los 
esfuerzos son de tracción.
Fig. 4.13. Deformación en el intradós del ala
Una vez comentados los problemas que afectan al revestimiento del planeador, 
debemos observar sus cuadernas y largueros.
Fig. 4.14. Deformación de la estructura interna del ala
Si  observamos  la  deformación  en  el  eje  x  del  ala,  obtenemos el  siguiente 
resultado, siendo el eje x el eje longitudinal de las cuadernas:
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Fig. 4.15. Deformación en el eje x de la estructura del ala
La deformación  en  el  eje  x  tiene un valor  máximo de  3  centímetros  en  el 
extremo del ala. La deformación en el eje y,  que corresponde a la dirección 
transversal a las cuadernas del ala, tiene un valor máximo en el extremo de 1 
centímetro, siendo por tanto, prácticamente la totalidad de la deformación en el 
eje z.  Con esto podemos afirmar que el  ala no presenta rotación en su eje 
longitudinal  y  que  trabaja  bajo  un  esfuerzo  de  flexión.  Con  ello  no  se 
compromete la eficiencia del perfil.
Este resultado es coherente con el proceso de construcción de otro elemento 
fundamental en la estructura del ala como es el larguero principal. Como puede 
verse  en  la  Fig.  2.22,  este  larguero  tiene  dos  soleras  cuyo  espesor  va 
disminuyendo del anclaje al extremo. Obsérvese que la solera superior tiene 
mayor volumen que la inferior. Este fenómeno se explica porque es un larguero 
construido para soportar esfuerzos de flexión y puesto que la madera no es 
muy tolerante  con  la  compresión  que  se  genera  en  su  solera  superior,  se 
compensa este hecho dándole un mayor espesor a la misma.
Fig. 4.16. Deformación en las colas de las cuadernas centrales
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En cuanto a las colas de las cuadernas centrales, en la Fig. 4.16. se observa 
como  están  sometidas  a  unas  deformaciones  debidas  a  compresiones 
importantes, mucho mayores que las otras partes y que las colas presentes en 
el  timón  de  profundidad  y  en  el  alerón.  Si  observamos  en  la  Fig.  4.8  la 
distribución de presiones importada de Fluent  observamos que en el  último 
tercio  del  ala  las  presiones absolutas  son importantes  tanto  en  el  extradós 
como  en  el  intradós  en  los  casos  en  los  que  no  hay  un  fenómeno  de 
desprendimiento de la capa límite importante. Por ello, este último tercio de ala 
esta sometida a esfuerzos importantes.
Como puede observarse, hay unos elementos transversales entre las colas de 
las superficies de control que evitan que la deformación de la pieza sea tan 
grande como en el caso de las colas centrales, carentes de dichos elementos 
transversales.
Fig. 4.17. Deformación en la parte delantera de las cuadernas
En la Fig. 4.17 se aprecian unos desplazamientos en el extradós de algunas 
cuadernas provocados por dos causas: el gradiente de presiones de esta zona 
es muy grande, lo que provoca un momento local; y la rigidez del nudo donde 
concurren los elementos verticales de la cuaderna hacen actuar esa zona como 
elemento de rotación. Aunque estructuralmente su efecto no es importante, si 
que modifican el  perfil  aerodinámico del  ala y su efecto debe ser tenido en 
cuenta.
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CAPÍTULO 5. CONCLUSIONES FINALES Y 
PROPUESTAS DE MEJORA
5.1 Observaciones generales
A partir de los resultados expuestos en los dos capítulos anteriores, es evidente 
que se ha hecho solo  una parte  del  estudio  aerodinámico y estructural  del 
planeador AV-22, en unas condiciones de vuelo muy concretas. Como se ha 
podido comprobar, las simulaciones son complejas y largas, y el presente autor 
y su director pueden dar fe de ello. Por ello, y dado que el título del trabajo y el 
trabajo en si mismo dan pie a una longitud casi ilimitada del mismo, ha sido 
preciso hacer un acto de concesión y limitar la extensión a una parte relevante 
e ilustrativa de lo que supondría el trabajo completo. 
Por supuesto, el trabajo completo de una simulación de todos los fenómenos 
aerodinámicos y estructurales del planeador en todas las actitudes de vuelo 
posibles es inabordable para un único estudiante y una Workstation, siendo 
preciso  para  ello  un  equipo  de  personas  usando  computadoras  de  alto 
rendimiento. 
Es  importante  señalar  que  este  trabajo  ha  partido  de  cero  en  cuanto  a 
condiciones iniciales se refiere. Lo que me permitió empezar a trabajar fue la 
cesión de los planos de construcción del planeador por parte del Museo del 
Aire de Angers, pero no había nada más. La modelización CAD ha sido una 
parte  importante  del  presente  trabajo  pues  no  había  nada  hecho  cuando 
empecé a trabajar y tuve que modelizar hasta la última pieza que se puede ver 
en el capítulo 2, dedicado a esta parte.
Afortunadamente, desarrollos posteriores de este trabajo contarán con un buen 
punto de partida puesto que el modelo ya está hecho y además es de una gran 
calidad. Hubiera sido interesante haber dispuesto de algún dato experimental 
del perfil para facilitar la interpretación de los resultados, pero lamentablemente 
los datos aerodinámicos de los que he dispuesto han sido escasos.
Un  trabajo  posterior  debería  incluir  una  prueba  en  túnel  de  viento  de  una 
maqueta  a  escala  del  modelo.  Ello  facilitaría  los  análisis  aerodinámicos  en 
simulaciones  CFD  gracias  a  los  datos  de  referencia  que  proporcionaría  y 
permitiría obtener resultados estructurales más fiables.
5.2 Propuestas de mejora
A partir de los análisis efectuados, deben extraerse una serie de conclusiones 
que  permitan  hacer  modificaciones  del  prototipo  actual  con  la  finalidad  de 
mejorarlo. Este debe ser el objetivo final de un análisis mediante herramientas 
de simulación computacional.
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En el caso de este planeador, hemos visto como los aumentos del ángulo de 
ataque del ala pueden contribuir negativamente en la estabilidad longitudinal de 
la aeronave por el desprendimiento parcial de su capa límite. Si se comprobara 
que dicho fenómeno afecta a la estabilidad a ángulos de ataque pequeños, una 
posible solución que solventaría el problema sería la inclusión de dispositivos 
de control de la capa límite, sean aspiradores o sopladores de capa límite. En 
cualquiera  de  los  casos,  estos  dispositivos  agregan  energía  cinética  a  la 
corriente de aire adyacente a la superficie del ala. De este modo, ayudan a la 
corriente a vencer el  gradiente desfavorable de presiones disminuyendo los 
fenómenos viscosos que en esa zona se manifiestan.
En cuanto  a  la  parte  mecánica,  hemos visto  como en determinadas zonas 
aparecen fenómenos de pandeo que deforman de forma importante algunos 
elementos estructurales vitales como el revestimiento. En el  caso del último 
tercio  del  ala,  en  el  que  hemos  comentado  esfuerzos  de  compresión 
importantes para las colas de esas cuadernas, sería interesante aplicar colas 
oblicuas como las que se han empleado en el timón de profundidad y el alerón.
Respecto al estudio de ambientalización, este trabajo se ha basado en trabajo 
con herramientas informáticas y por lo tanto su impacto medioambiental ha sido 
nulo.
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ANEXO 1. GLOSARIO DE TÉRMINOS
2Resistencia inducida: Es el valor de resistencia generada solo por el hecho 
de crear sustentación, consecuencia de la deflexión de una corriente de aire. 
Esta asociada a un ángulo de ataque inducido y es propia y exclusiva de las 
alas finitas.
Resistencia parásita:  Es la resistencia generada por fenómenos de fricción 
entre la aeronave y el aire.
Alargamiento: Es  la  fracción  entre  la  envergadura  y  el  valor  medio  de  la 
cuerda.
Perfil autoestable: Tipo de perfil que posee una curvatura invertida en la útima 
parte de su cuerda y que el  permite  autoestabilizar el  momento de fuerzas 
generado entre las fuerzas del extradós y del intradós.
CAD: acrónimo inglés que significa Diseño Asistido por Ordenador.
CAE: acrónimo ingles que significa Ingeniería Asistida por Ordenador.
Solera: pieza estructural y larga de madera que se coloca en los principales 
largueros de aeronaves fabricadas en madera.
Centro aerodinámico: punto de la cuerda en un perfil aerodinámico en el que 
el coeficiente de momento no varía con el ángulo de ataque.
Extradós: Parte superior de un perfil aerodinámico o de un ala.
Intradós: Parte inferior de un perfil aerodinámico o de un ala.
Fineza:  Relación entre  la  sustentación  y  la  resistencia  en  una determinada 
actitud de vuelo.
Factor de Oswald: Coeficiente experimental comprendido entre 0 y 1 que tiene 
en  cuenta  la  variación  de  la  resistencia  inducida  en  función  del  ángulo  de 
ataque y la forma en planta del ala.
Estrechamiento: Relación entre la parte más externa y la parte más interna del 
ala.
Número  de  Reynolds:  Valor  adimensional  que  relaciona  las  fuerzas 
cinemáticas con las fuerzas viscosas en un fluido y provee una estimación del 
tipo de fluido con el que se esta trabajando.
2Los términos se describen en el órden de aparición en el texto principal
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ANEXO 2. TEORÍA DE DINÁMICA DE FLUIDOS
A2.1 Introducción
Este anexo pretende introducir los conceptos de dinámica de fluidos que serán 
necesarios  para  comprender  como  funciona  la  parte  de  simulación 
computacional mediante un programa de Dinámica de Fluidos Computacional o 
CFD (Computational Fluid Dynamics). Se repasarán las ecuaciones generales 
que gobiernan el movimiento de los fluidos y se obtendrán las mismas en la 
forma en la que son empleadas por la mayoría de solvers CFD.
Estas  ecuaciones  están  expresadas  en  forma  vectorial  y  sus  variables  al 
depender  del  tiempo están bajo  derivadas parciales,  así  que lo  habitual  es 
encontrarse con sistemas de ecuaciones diferenciales en derivadas parciales 
no  lineales  y  de  primer  orden,  aunque  muchos  de  los  términos  de  dichas 
ecuaciones pueden eliminarse bajo ciertas condiciones particulares como son 
flujos  incompresibles,  fuentes externas y despreciando fenómenos térmicos.
    
Los  principios  físicos  de  los  que  parte  la  deducción  de  las  ecuaciones 
fundamentales son la conservación de la masa, que conducirá a una ecuación 
de continuidad aplicada a fluidos, y la segunda ley de Newton que establece la 
condición de conservación del momento lineal y que conducirá a una ecuación 
de  momento  aplicable  a  fluidos.  La  forma de obtener  estas  ecuaciones  es 
irrelevante desde un punto de vista físico, y la resolución analítica de dichas 
ecuaciones daría  resultados iguales independientemente del  camino que se 
empleara para llegar hasta ellas. No obstante, si dichas ecuaciones deben ser 
resueltas mediante un proceso de análisis numérico, tal y como sucede cuando 
el problema se pretende resolver computacionalmente, el camino que se sigue 
para llegar a las ecuaciones fundamentales ya no es irrelevante puesto que 
diferentes formas de las mismas ecuaciones fundamentales llevan al empleo 
de técnicas de análisis numérico también diferentes.
Por lo general, este tipo de ecuaciones fundamentales resultan complejas de 
entender  y  es difícil  que un lector  no versado en la  materia pueda obtener 
conclusiones solo con el  hecho de "leerlas”.  De este modo, he considerado 
oportuno  proceder  a  la  deducción  de  estas  ecuaciones  paso  a  paso  e 
intentando,  del  modo  más  comprensible  posible,  explicar  cada  uno  de  los 
términos que aparecen en ellas de modo que la lectura de esta memoria pueda 
hacerse por personas no expertas en la materia pero si con conocimientos de 
matemáticas y física propios de estudios técnicos o científicos.
Las ecuaciones fundamentales comprenden todos los fenómenos físicos que 
pueden  sucederse  en  un  fluido  dinámico  no  estacionario,  incluyendo 
fenómenos térmicos y turbulentos.  Este conjunto de ecuaciones gobierna el 
movimiento de los fluidos en un amplio rango de fenómenos físicos como la 
circulación de las corrientes marinas,  las corrientes de aire  atmosfericas,  la 
circulación del aire a través de aerodinos como el que es objeto de estudio en 
este trabajo e incluso el movimiento de una columna de humo.
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A2.2 Modelos de fluido
A diferencia  de la  dinámica  de  un sólido en la  que es  posible  evaluar  sus 
magnitudes físicas de modo sencillo,en un fluido, a pesar de que también es un 
medio  continuo,  este  análisis  no  resulta  tan  sencillo  puesto  que  carece  de 
forma concreta debido al estado intrínseco de su materia (liquida o gas). De 
este modo, si queremos analizar los fenómenos físicos que ocurren dentro del 
fluido es necesario coger una pequeña parte infinitesimal de del mismo que sea 
característica y extensible al resto de ese medio continuo.
En concreto, existen dos posibles geometrías con las que podemos acotar la 
extensión  del  dominio  del  fluido  y  a  partir  de  esas geometrías  plantear  los 
principios  físicos  fundamentales  que  nos  conducirán  a  las  ecuaciones 
fundamentales. Estas geometrías pueden ser un volumen de control  (VC) o 
bien un elemento infinitesimal. Para cualquiera de estas dos geometrías que 
nos permitirán acotar nuestro estudio a esa porción del fluido, debemos elegir 
también si  dicha geometría  estará  parada respecto  al  resto  del  fluido  o  se 
moverá  con  el  mismo.  Los  modelos  en  los  que  la  geometría  permanece 
estática respecto al resto del fluido son denominados conservativos mientras 
que los dinámicos son denominados no conservativos. Asimismo, la geometría 
tipo VC lleva a una forma integral de las ecuaciones fundamentales, mientras 
que el elemento infinitesimal lleva a una forma diferencial de las ecuaciones. 
Fig. A2.1 Volumen de control estático Fig. A2.2 Volumen de control dinámico
Fig.A2.3Elemento infinitesimal estáticoFig.A2.4Elemento infinitesimal dinámico
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El modelo de la Fig. A2.1 conduce a una forma integral y conservativa de las 
ecuaciones fundamentales y el modelo de la Fig. A2.2 a una forma integral y no 
conservativa.
El modelo de la Fig. A2.3 conduce a una forma diferecial y conservativa de las 
ecuaciones fundamentales y el modelo de la Fig A2.4 a una forma diferencial y 
no conservativa.
A2.3 Ecuación de continuidad
Esta ecuación aplica el  principio  físico de la  conservación de la  masa a la 
dinámica  de  fluidos.  El  concepto  subyacente  es  fácil  de  deducir  y  puede 
imaginarse como que  dado un determinado fluido, la cantidad del mismo 
que pasa por la superficie delimitada por el volumen de control (VC) debe 
ser  igual  a la  variación de masa dentro del  mismo.  El  modelo de fluido 
elegido para la deducción de la ecuación de continuidad va a ser el el volumen 
de control con velocidad nula respecto al resto del fluido, lo que nos conducirá 
a una expresión integral  (y conservativa) de esta ecuación. Se ha elegido este 
modelo porque es el que emplean la mayoría de programas de CFD entre ellos 
el que se ha utilizado para el presente trabajo. Esta ecuación se basa en el 
Teorema de Divergencia* que relaciona el flujo que pasa por una superficie con 
la variación del volumen que alberga dicha superficie. De este modo, podemos 
afirmar que la cantidad de fluido que pasa por una pequeña superficie dS  del 
volumen de control es:
m˙=v⋅ dS                                                (A2.1)
Siendo   la  densidad  local  del  fluido,  dS el  vector  de  dirección 
perpendicular al diferencial de superficie considerado en el contorno del VC y
v la  velocidad perpendicular  al  diferencial  de  superficie.  Entonces el  flujo 
neto que pasa por la superficie del VC será la integral de todos los diferenciales 
de superficie:
B=∬v⋅ dS                                              (A2.2)
Una vez planteada la primera condición de igualdad de la ecuación (“la 
cantidad  de  fluido  que  pasa  por  la  superfície  delimitada  por  el  VC”), 
debemos plantear la otra (“debe ser igual a la variación de masa dentro del 
VC”).  Así, la masa del VC es :
∭dV                                                 (A2.3)
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Por lo tanto, la variación de masa dentro del VC es:
−
 t∭dV                                              (A2.4)
Como el flujo de masa que sale por la superficie en la ecuación A2.2 tiene un 
valor positivo, debe ser negativa la expresión anterior, puesto que la salida de 
flujo a través de la superficie del VC implica un decremento de masa en el VC. 
Ahora debemos igualar los dos estamentos establecidos al  principio con su 
equivalente formulación matemática:
∬v⋅ dS=− t∭dV                                     (A2.5)
Y por consiguiente:
∬v⋅ dS  t∭dV=0                                   (A2.6)
La  ecuación  A2.6  es  la  ecuación  de  continuidad  en  su  forma  integral  y 
conservativa, válida para cualquier fluido no estacionario y compresible. Las 
formas  no  conservativas  de  esta  ecuación  pueden  obtenerse  mediante 
manipulación  matemática  de  ésta.  Obsérvese  que  las  unidades  de  esta 
ecuación son de flujo másico m˙ o Kg/s.
A2.4 Ecuación de momento
Esta  ecuación  se  obtiene  a  partir  de  la  2a  Ley  de  Newton  aplicada  a  la 
dinámica  de  fluidos  y  se  aplica,  por  tanto,  el  principio  de  conservación  del 
momento  lineal  a  un  VC  fijo  en  el  fluido.  Recordemos  que  dicho  modelo 
conduce a la forma integral y conservativa de la ecuación de momento. Para 
ello, vamos a suponer que las fuerzas que actúan sobre el VC son iguales a 
la variación de momento lineal del fluido que integra el VC.
A2.4.1 Fuerzas sobre un elemento de fluido
Si evaluamos las fuerzas que actúan en un elemento de fluido dentro del VC, 
éstas  son  de  dos  tipos:  fuerzas  de  cuerpo y  fuerzas  de  superficie.  Las 
fuerzas de  cuerpo  actúan a  distancia  y  el  caso más evidente  es  la  fuerza 
generada por un campo gravitatorio como el de un planeta. Aunque esta fuerza 
es de una magnitud despreciable en problemas de dinámica de fluidos que no 
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sean  de  gran  escala,  el  término  debe  aparecer  en  las  ecuaciones 
fundamentales puesto que las mismas gobiernan fenómenos de gran escala 
como corrientes marinas. 
Los esfuerzos actuantes sobre el  contorno exterior  del  elemento de fluido y 
pueden  ser  normales  o  tangenciales  a  su  superfície.  Las  normales  se 
denominan i siendo el subíndice la dirección en la que se está aplicando el 
esfuerzo.  Las  tangenciales  se  denominan  i , j siendo  el  subíndice  i  la 
dirección a la que es perpendicular el  plano sobre el  que esta actuando el 
esfuerzo, y siendo j la dirección a la que se aplica el esfuerzo. Este convenio es 
válido  para  sistemas  de  coordenadas  cartesianos  como  el  de  la  siguiente 
figura:
Fig. A2.6 Fuerzas sobre un elemento de fluido
En dinámica de fluidos los esfuerzos normales a la sección (  x , y , z ) están 
asociados  a  fenómenos  de  compresibilidad  del  fluido,  así  que  en  fluidos 
incompresibles  como  es  el  caso  del  presente  trabajo  estos  esfuerzos  son 
despreciables. Por otra parte, los esfuerzos tangenciales que en un elemento 
infinitesimal  de  volumen  son  6  por  el  principio  de  reciprocidad,  son  los 
responsables de la viscosidad molecular del fluido (denotada por la letra  ). 
La  viscosidad molecular  es  la  responsable  de  los  fenómenos turbulentos  a 
elevados números de Reynolds.
A2.4.2 Fuerzas sobre un volumen de control
Aplicando  el  principio  mencionado  anteriormente,  en  que  las  fuerzas  que 
actúan sobre el VC son iguales a la variación del momento lineal, vamos a 
evaluar la primera expresión de dicha sentencia y vamos a ver las fuerzas que 
actúan sobre el VC. En cuanto a las fuerzas de cuerpo, vamos a expresarlas en 
fuerza por unidad de masa (N·Kg), y actuando en todo el VC:
F b= f x∭dV                                           (A2.7)
Modelización CAD y análisis aerodinámico y estructural del planeador Fauvel AV-22                                                     58  
En cuanto  a  los  esfuerzos de  superficie,  si  las  evaluamos en un elemento 
diferencial  de  volumen  dentro  del  VC  como  el  de  la  figura  A2.1  podemos 
agrupar  todos  los  esfuerzos  (normales  y  tangenciales)  en  una  matriz  de 
tensión:
T= x yx zxxy  y zyxz yz  z                                          (A2.8)
Podemos conocer la dirección y la magnitud de la tensión total multiplicando la 
matriz de tensiones por el vector perpendicular a un diferencial de superficie 
situado en el contorno del VC, es decir:
 
t=T ·n                                                  (A2.9)
De modo que la fuerza de superficie sobre todo el VC es:
F surface=∬t · dS                                      (A2.10)
A2.4.3 Variaciones del momento lineal
Vamos a evaluar la segunda expresión de la sentencia mencionada al principio 
de  la  sección  en  la  que  hallaremos  una  expresión  para  la  variación  del 
momento lineal del fluido contenido en el VC en un determinado instante de 
tiempo. Se debe evaluar la variación del momento lineal del VC y del fluido que 
pasa a través del VC. En el primer caso tenemos:

 t∭u dV                                           (A2.11)
Siendo u la componente x de la velocidad, y / t la variación local (puesto 
que el  VC no se  mueve)  del  momento lineal.  Esta  expresión  representa  la 
variación  en  el  eje  x  del  momento  lineal  para  un  elemento  diferencial  de 
volumen contenido en el VC. Por lo tanto, la suma total de esa variación sera la 
triple integral de dicho elemento en todo el VC, tal como indica la expresión 
A2.11.
La otra componente del momento es el flujo de masa que entra y sale del VC 
cuyo valor es el flujo másico u dS en dirección x por la velocidad del fluido:
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∬uv · dS                                             (A2.12)
Finalmente, juntando los 4 términos deducidos obtenemos la forma integral de 
la ecuación de momento para el eje x:

 t∭u dV∬uv ·
dS=∬t · dS f x∭dV             (A2.13)
La expresiones para los ejes y, z son respectivamente:

 t∭v dV∬vv ·
dS=∬t · dS f y∭ dV               (A2.14)

 t∭w dV∬wv ·
dS=∬t · dS f z∭dV               (A2.15)
Esta forma particular es la forma integral y conservativa de las ecuaciones de 
momento.  Obsérvese  que  las  unidades  de  esta  ecuación  corresponden  a 
Newtons [N]. Estas ecuaciones son conocidas también como Ecuaciones de 
Navier-Stokes  puesto  que  ambos  científicos  las  descubrieron  casi 
simultáneamente.
A2.5 La ecuación general de transporte de Reynolds
Para problemas de dinámica de fluidos que incluyen el transporte de especies 
químicas dentro del fluido se aplica la siguiente ecuación:

 t∭dV∬v ·
dS=∬∇ · dS∭ SdV           (A2.16)
Siendo  una variable escalar cualquiera. Esta ecuación posee 4 términos 
importante que corresponden a los 4 sumandos que se aprecian en la misma: 
el primero de ellos es el denominado relación de variación de cambio de 
en el  VC.  El  segundo término es el  término convectivo que expresa  la 
variación  de  decrecimiento  de    a  causa  de  la  convección*.  El  tercer 
término es el término difusivo que expresa la variación de crecimiento de 
debido a la difusión*. El último término se suele denominar como incremento de 
 debido a fuentes internas en el  fluido. Estas fuentes incluyen todas las 
fuerzas de cuerpo mencionadas con anterioridad. 
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Una tercera ecuación importante en dinámica de fluidos es la de Conservación 
de la  Energía que establece el  Primer  Principio  de la  Termodinámica.  Esta 
ecuación puede obtenerse en ambas formas conservativa y no conservativa. 
Se ha omitido la deducción de dichas ecuaciones puesto que en problemas 
donde  el  fluido  es  incompresible,  es  decir,  que  el  valor  de  la  densidad  es 
constante en todo el dominio, no hay vínculo alguno entre las ecuaciones de 
densidad y momento y la ecuación de la energía. Tampoco ha sido necesario 
establecer la ecuación de estado de los gases ideales puesto que imponemos 
en  la  configuración  del  problema  en  el  solver  CFD  que  la  densidad  sea 
asumida  como  un  valor  constante  en  todo  el  dominio.  En  problemas  que 
involucran intercambio energético, la ecuación de estado de los gases ideales 
permite obtener el valor de la densidad y de la energía interna del fluido a partir 
de la constante adiabática del medio. 
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ANEXO 3. TEORÍA DE ELASTICIDAD
A3.1 Introducción
Tal y como sugiere el título del presente trabajo, la otra parte importante del 
mismo corresponde al análisis estructural estático del planeador Fauvel AV-22. 
Para ello, es preciso hacer un pequeño repaso teórico de teoría de elasticidad, 
del  mismo modo que se ha hecho con la  teoría  de dinámica de fluidos.  El 
objetivo es el mismo, facilitar la comprensión de la teoría en que se basan los 
programas empleados.
Los principios básicos de la teoría elástica son el comportamiento elástico de 
los materiales, las deformaciones que se producen a causa de los esfuerzos 
son pequeños y las fuerzas que actúan son estáticas, lo que implica que no 
varían en el tiempo.
A3.2 Tensor de tensiones
Entendemos por tensión el conjunto de fuerzas internas que aparecen en un 
sólido sometido a fuerzas externas por unidad de superficie y que le permiten 
mantenerse en equilibrio  estático.  Si  analizamos un elemento diferencial  de 
volumen de ese sólido, obtenemos una matriz o tensor de tensiones idéntico al 
de la  expresión  3.8.  Para un  punto  particular,  el  tensor  de tensiones viene 
expresado por  la  expresión  3.8,  exceptuando  aquellas  componentes  de  las 
tensiones tangenciales que son iguales entre si por el principio de reciprocidad. 
Por ello, en un punto P el tensor de tensiones tiene la siguiente expresión:
=[ x , y , z ,xy ,xz , yz]                               (A3.1)
Siendo   x , y , z las  tensiones  normales  y  xy ,xz ,yz las  tensiones 
tangenciales para un sistema de coordenadas cartesiano. 
A3.2.1 Tensiones principales
Las tensiones por lo general no son perpendiculares a la superficie en la que se 
aplican por lo que puede tener interés conocer cuánto vale la componente de la 
tensión exclusivamente perpendicular a una superficie dada y que pase por el 
punto P del cual conocemos su tensor de tensiones. Estos valores de tensiones 
principales son independientes de la referencia adoptada y solo se da en las 
tensinos normales, siendo nulas las tensiones tangenciales. De modo que hay 
una tensión principal para cada eje de coordenadas.
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A3.2.2 Tensiones tangenciales máximas
A  partir  de  un  estado  plano  de  tensiones  en  el  que  las  componentes 
 z ,zx ,zy son  cero,  podemos  obtener  los  valores  tangenciales  máximos 
1,2 a partir partir de los valores de las tensiones principales, siendo este 
valor el del radio del círculo de Mohr.
max=
1
2
1−2                                            (A3.2)
A3.2.3 Intensidad de tensión
Constituye el valor máximo de las diferencias entre los 3 valores de tensiones 
principales. Esta relacionado también con la tensión tangencial máxima.
i=2max                                                 (A3.3)
A3.3 Tensor de deformaciones
Entendemos por deformación aquella alteración de la forma inicial de un 
sólido causada por fuerzas externas. En la teoría de elasticidad debe asumirse 
que el  sólido es lo  suficientemente rígido para que las deformaciones sean 
pequeñas comparadas con sus dimensiones. Las deformaciones pueden estar 
originadas  por  tensiones  normales  o  tensiones  tangenciales  .  Las 
deformaciones  causadas  por  tensiones  normales  son  de  alargamiento  o 
lineales,  y  están  representadas  por  .  Las  deformaciones  causadas  por 
tensiones tangenciales son de distorsión o angulares, y están representadas 
por  .
Fig. A3.1. Alargamiento y distorsión en un material isótropo
Para un elemento diferencial de volumen podemos hallar su deformación total a 
partir  de  las  deformaciones de cada uno de los tres  planos principales del 
elemento.  La  hipótesis  de  material  isótropo  implica  la  suposición  que  sus 
propiedades mecánicas son iguales en todas las direcciones.
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Fig. A3.2. Deformación de un elemento dV debido a los alargamientos y a las 
distorsiones
Siendo  la  dirección  de  deformación  del  diferencial  de  volumen  y n un 
vector unitario, podemos establecer la matriz de deformación:
D= x  xy  xzxy  y  yz xz  yz z ⇒=D⋅n                             (A3.4)
Aplicando el  mismo razonamiento que para las tensiones, en un punto P el 
tensor  de  deformación  sera  =[ x , y , z , xy ,xz ,  yz] ,  por  aplicación  del 
principio de reciprocidad ya mencionado.
A3.4 Ley de Hooke
Esta ley establece la dependencia lineal entre la deformación de un material y 
una fuerza externa actuando sobre el mismo. 
Fig. A3.3. Diagrama tensión-deformación
El  diagrama de  la  Fig.  A3.3  ilustra  la  Ley  de  Hook.  Dado  un  determinado 
material  al  que  se  le  aplica  una  carga  variable,  su  deformación  varia 
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linealmente hasta que se alcanza el límite elástico dado por el punto Pe , a 
partir  del  cual  el  material  habrá  excedido  la  zona  elástica  y  cuando  se 
descargue  la  tensión  aplicada  dicho  material  presentará  deformaciones 
permanentes.  No  obstante,  cuando  la  carga  excede  el  valor  de P p ,  hay 
todavía un pequeño margen hasta alcanzar el límite elástico pero obsérvese 
que de P p a Pe la variación  tensión-deformación ya no es lineal. La zona 
exclusivamente  lineal  corresponde  por  lo  tanto,  hasta  el  límite  proporcional
P p y dicha variación viene definida por la siguiente expresión:
=k P                                                  (A3.5)
Siendo k una constante que depende del material.
A3.5 Relación tensión-deformación en materiales 
isótropos
A  partir  de  la  ley  de  Hook  puede  encontrarse  la  relación  entre  tensión  y 
deformación  de  un  material  suponiendo  que  el  mismo  es  mecánicamente 
isótropo  y  sabiendo  que  en  éstos  las  tensiones  normales  no  producen 
deformación angular alguna, sino solamente deformaciones lineales.
Fig. A3.4. Deformación bajo tensión normal
Las ecuaciones finales para los valores de deformación en cada uno de los tres 
ejes demuestran que el alargamiento unitario en una dirección va acompañado 
de  contracciones  laterales  proporcionales  a  una  constante  denominada 
coeficiente de Poisson.  Estas son las ecuaciones finales para la deformación 
lineal sobre un material isótropo:
x=
 x
E
− 
E
 y z                                          (A3.6)
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 y=
 y
E
−
E
 z x                                          (A3.7)
z=
 z
E
−
E
 x y                                          (A3.8)
E es el módulo de elasticidad y es una constante de cada material determinada 
de forma empírica. Ahora debemos verificar la deformación que causan sobre 
el  material  las  componentes  tangenciales  de  la  tensión.  Se  sabe 
experimentalmente, que para un material isótropo los tres pares de tensiones 
tangenciales recíprocos producen cada uno de ellos una deformación angular 
xy ,  yz ,zx
Fig. A3.5. Deformación bajo tensión tangencial
Aplicando la ley de Hook y lo expuesto en el anterior párrafo, obtenemos las 
ecuaciones para la deformación angular sobre un material isótropo:
 xy=
xy
G
                                                   (A3.9)
 yz=
yz
G
                                                 (A3.10)
 zx=
zx
G
                                                 (A3.11)
Siendo G el  módulo de rigidez a cortante que puede obtenerse a partir  del 
módulo  de  elasticidad  y  del  coeficiente  de  Poisson  mediante  la  siguiente 
expresión:
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G= E
21                                          (A3.12)
A3.6 Tensión equivalente
Es  habitual  que  en  en  cálculos  estructurales  se  disponga  de  un  estado 
tensional  en  3  dimensiones.  Por  ello,  surge  la  necesidad  de  encontrar  un 
parámetro que permite definir la tensión límite que puede soportar un material a 
través del concepto de tensión límite uniaxial equivalente. Esto permite aplicar 
a los estados multiaxiales los mismos criterios de seguridad que en estados 
uniaxiales. Uno de los criterios de tensión equivalente es el de Von Misses, 
cuya expresión es la siguiente:
eq= 12 [1− 221− 323− 22]                  (A3.13)
Esta tensión tiene sentido principalmente en metales pero no en materiales no 
isótropos como la madera. No obstante, puede ser utilizado como un parámetro 
subjetivo del nivel de esfuerzo sometido a un material.
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ANEXO 4. PARTICULARIDADES DE LOS PROBLEMAS 
DE CFD
A4.1 Introducción
Una vez explicadas las principales ecuaciones fundamentales involucradas en 
un  problema  de  dinámica  de  fluidos  es  preciso  explicar  de  que  modo  un 
programa  de  dinámica  de  fluidos  comuputacional  emplea  estas  ecuaciones 
para obtener unos resultados determinados que dependerán del modo en que 
el usuario configure las diferentes opciones del programa antes de proceder al 
cálculo de los mismos.
CFD es un método de análisis de problemas vinculados a dinámica de fluidos y 
que por lo tanto integra fenómenos de movimiento de fluidos, transferencia de 
calor, turbulencia, etc. CFD queda a medio camino entre la experimentación 
empírica propia de las ciencias experimentales y el análisis formal propio de las 
matemáticas y es una importante herramientas de desarrollo y optimización en 
múltiples campos de la ingeniería y de la ciencia. CFD se basa en la resolución 
computacional  de  las  diversas  ecuaciones  fundamentales  planteadas  en  el 
capítulo  3  mediante  métodos  numéricos  que  permiten  convertir  ecuaciones 
diferenciales  con  derivadas  parciales  en  ecuaciones  algebraicas  que  se 
resuelven mediante procesos de resolución directos o iterativos. Los problemas 
grandes no son abordables para su resolución manual puesto que conducen a 
matrices de ecuaciones extensas, de modo que deben programarse códigos 
que permitan resolverlos con ordenadores.
En  el  caso  particular  de  este  trabajo,  para  el  análisis  aerodinámico  se  ha 
empleado la aplicación de CFD Ansys Fluent 12.1. Existen otras tan conocidas 
y distribuidas como Fluent pero la ventaja de éste es que al pertenecer desde 
2001 a a la empresa norteamericana Ansys, Inc., Fluent se ha integrado junto a 
otras aplicaciones de simulación computacional lo que facilita los análisis en los 
que intervienen más de un fenómeno físico diferente, como en el caso de este 
trabajo que mezcla análisis estructural estático y aerodinámico.
Fluent, así como la mayoría de solvers de CFD realizan los cálculos mediante 
el denominado Método de los Volúmenes Finitos. Este método se basa en la 
división de un medio continuo en volúmenes de control (VC) discretos y finitos 
con la finalidad de calcular en cada uno de ellos las principales variables de las 
ecuaciones fundamentales argumentadas en el capítulo 3. En un cálculo CFD 
el  número  de  volúmenes  finitos  en  los  que  discretizamos  el  dominio  del 
problema a estudiar es un factor importante y por ello los problemas de CFD se 
resuelven siguiendo un proceso formado por tres partes fundamentales: el pre 
proceso integra todo lo relacionado con la creación de un modelo CAD que 
represente  de  forma  lo  más  realista  posible  el  dominio  del  fluido  y  la 
discretización  de  ese  modelo  en  volúmenes  finitos.  Este  proceso  de 
discretización espacial de la geometría genera lo que se denomina malla y se 
define  como un  conjunto  de  nodos  de  unión  entre  los  diversos  volúmenes 
finitos que integran la geometría. El programa mallador usado en este trabajo 
es la  aplicación conocida como Ansys  Meshing Application.  En la  siguiente 
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imagen vemos la geometría empleada para los análisis CFD de este trabajo. El 
dominio de estudio constituye el volumen del prisma que representa el dominio 
de estudio, menos el volumen del planeador. Obsérvese que para el análisis 
aerodinámico es irrelevante la parte estructural de la aeronave puesto que solo 
es necesaria su forma exterior de la cual dependerán las perturbaciones que 
genere cuando se mueva a través del aire.
Fig. A4.1 Dominio de estudio para el análisis aerodinámico
El siguiente paso es el de calculo de la solución del problema discretizado en la 
fase de pre proceso. Esto se hace mediante algún software CFD como Fluent, 
que debe leer el fichero que contiene la malla realizada. Antes de proceder al 
cálculo deben establecerse condiciones de contorno, que indica lo que debe 
realizar  Fluent  en  los  extremos  del  dominio  de  cálculo.  También  debe 
inicializarse el problema mediante condiciones iniciales conocidas. Finalmente, 
es necesario configurar algunos parámetros como el tipo de solver, el modelo 
de fluido o el algoritmo de discretización. Estos parámetros serán tratados a lo 
largo  del  presente  capítulo.  Esta  fase  es  universalmente  conocida  como 
proceso.
El  último  paso  consiste  en  la  revisión  e  interpretación  de  los  resultados 
obtenidos.  Puesto  que  las  aplicaciones  de  CFD  convierten  las  ecuaciones 
diferenciales en sistemas de ecuaciones algebraicas a partir de las condiciones 
iniciales y de contorno del problema, los datos de salida del solver son datos 
numéricos y en cantidades considerables, de modo que es necesario contar 
con una aplicación especializada en el manejo de estos datos cuantitativos y 
genere tablas y gráficos a partir de los mismos. Esta última fase se conoce 
como post proceso.
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A4.2 Procedimiento general de resolución
La parte de  proceso,  como he comentado en la sección anterior, es la que 
involucra el solver CFD y el procedimiento necesario para obtener una solución 
dada una malla concreta con unas condiciones iniciales y de contorno también 
conocidas.  El  procedimiento  general  que  el  solver  CFD  debe  seguir  para 
obtener  una  solución  es  el  siguiente:  se  plantea  la  ecuación  general  de 
transporte  para  cada  variable  que  se  desee  calcular  en  cada  uno  de  los 
volúmenes de control  (VC) presentes en la malla.  A continuación se integra 
cada ecuación general de transporte en las caras de cada VC, lo que conduce 
a una ecuación algebraica cuya resolución dependerá no solo de los valores 
numéricos de cada variable alojados en el centroide de cada celda (o VC) sino 
también  de  los  valores  de  las  mismas  variables  en  centroides  de  celdas 
adyacentes. Ello conlleva la creación de varias ecuaciones algebraicas en cada 
celda lo que supone que el número de ecuaciones a resolver sea muy grande 
si el número de celdas es considerable. Una vez planteadas las ecuaciones es 
preciso resolverlas.  Hay dos métodos:  directo e iterativo.  El  método directo 
resuelve  el  problema  sin  iterar  pero  son  extraordinariamente  caros  por  el 
número de operaciones que deben resolver. 
A4.3 Solución de problemas con acoplamiento de presión 
y velocidad
El procedimiento explicado en la sección anterior es un procedimiento genérico 
que pretendía dar al lector una visión global del funcionamiento de un software 
CFD, pero los problemas de CFD contienen unas dificultades añadidas que 
vamos a descubrir en esta sección de un modo divulgativo, y vamos a ver que 
algoritmos y procedimientos hay que aplicar para solventar estas dificultades. 
Cualquier problema de dinámica de fluidos presenta fenómenos convectivos 
que es imprescindible tratar debidamente si  queremos obtener una solución 
aceptable  del  problema.  Asimismo,  si  las  fuerzas  viscosas  no  son 
despreciables también tenemos fenómenos difusivos. A la hora de discretizar la 
ecuación general de transporte es importante tener en cuenta esto puesto que 
algunos  esquemas  de  discretización  conllevan  a  errores  en  los  términos 
convectivos si se aplican métodos equivocados, dando una solución errónea 
del problema.
El primer paso consiste en discretizar la ecuación de continuidad y momento en 
cada celda a partir de la ecuación general de transporte. Esta discretización se 
consigue sustituyendo las integrales de la ecuación original por un sumatorio 
del  flujo  de  una  variable  cualquiera   en  cada  uno  de  los  ejes  de 
coordenadas. Con ello, se obtiene una ecuación algebraica de este tipo:
a p p=∑
nb
anbnb                                          (A4.1)
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Esta es la ecuación algebraica en la que hemos convertido la ecuación general 
de transporte para una variable  cualquiera, expresa que la variable p
en el punto P considerado depende de los valores de las celdas adyacentes 
nb  multiplicadas por una constante a que depende de las distancias a las 
celdas adyacentes al punto P. 
Los valores de las celdas adyacentes se obtienen en el caso de los términos 
difusivos mediante diferencias centrales, que es un esquema de segundo orden 
que tiene en cuenta el valor de la celda anterior y posterior y ambos tienen la 
misma ponderación. Los términos convectivos se deben encontrar mediante un 
esquema  upwind que tiene en cuenta la dirección de flujo y permite que los 
valores de la celda anterior tengan más importancia que los valores de la celda 
posterior.
Otra cuestión importante que debe tenerse en cuenta es que si observamos las 
ecuaciones de  continuidad y  momento  (A2.6  y  A2.13),  observamos que en 
ambas ecuaciones la presión y la velocidad están acopladas en la ecuación de 
momento. Además, el término convectivo presenta un valor del cuadrado de la 
velocidad.  Para  resolver  de  forma  numérica  estas  dificultades  añadidas  se 
debe  adoptar  un  proceso  iterativo  denominado  SIMPLE  (Semi  Implicit 
Approach for Pressure Linked Equations).
Gracias  al  método  SIMPLE  podremos  obtener  el  campo  de  presiones  y 
velocidades en el dominio. También es interesante obtener el valor promedio 
de las derivadas de presión y velocidad en cada celda del dominio puesto que 
el valor de estas derivadas, más conocidas como residuales, permiten conocer 
si  el  cálculo  que se esta ejecutando funciona debidamente.  En condiciones 
normales  los  valores  residuales  deben  decrecer  en  función  del  número  de 
iteraciones y  cuando  éstos  decaen  algunos  órdenes  de  magnitud  podemos 
considerar que la solución es buena porque los cambios de las variables de 
presión y velocidad son prácticamente nulos de una iteración a otra. Si por el 
contrario,  los valores residuales ascienden u oscilan significa que hay algún 
problema en la configuración de la simulación.
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ANEXO 5: Cálculos previos
Dada la complejidad del trabajo, antes de obtener las soluciones comentadas a 
lo largo de los capítulos 3 y 4 se tuvieron que realizar multitud de pruebas 
iniciales. De una de ellas, dado que llevó más de dos semanas de trabajo, me 
gustaría hacer mención en este anexo, ya que nos permitió obtener el centro 
de presiones del planeador a ángulo de ataque 0.
El  cálculo  consistió  en  un  análisis  aerodinámico  como  el  mostrado  en  el 
capítulo 3, pero con un mallado sin capa límite alrededor del ala, menos preciso 
que el empleado en el mencionado capítulo.
Una vez obtenidos los resultados del análisis, mediante la aplicación de post 
proceso CFD Post de Ansys, se cortó el ala en 7 partes del mismo modo que 
se ha hecho en el capítulo 3. En esta ocasión, el motivo de hacer esto fue para 
evaluar la distribución de presiones en esas secciones del ala para encontrar 
mediante el uso tablas de excel un valor aproximado de la fuerza resultante y 
del centro de presiones.
El procedimiento que se siguió para ello fue la exportación a Excel de los datos 
numéricos de la distribución de presiónes en cada sección y a partir de este 
dato encontrar los valores de fuerza y momento en esa serie de puntos a lo 
largo de la curvatura del perfil. A partir de estos datos se encontro el centro de 
presiones, que es aquel  punto de la cuerda en que el  sistema de fuerza y 
momento se sustituye por un equivalente únicamente de fuerza. 
Fig. A5.1 Extracto de tabla excel empleada en el análisis de datos
Mediante este proceso se encontró que en todas las secciones tomadas, el 
centro  de  presiones  se  encontraba  entre  el  18%  y  el  22%  de  la  cuerda. 
También  se  encontro  que  a  22,79  m/s  la  fuerza  de  sustentación  generada 
igualaba al peso del planeador.
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